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Kurzfassung
Ein geringer Treibstoﬀverbrauch ist aufgrund von ökologischen und ökonomischen Zielen
für die zivile Luftfahrt von großer Bedeutung. Daher werden seit Jahrzehnten konventionell
hydraulisch oder pneumatisch betriebene Flugzeugsysteme durch elektrisch betriebene
Systeme ersetzt. Dieser Trend wird auch als „More Electric Aircraft (MEA)“ bezeichnet. In
bisherigen Studien waren MEA-Architekturen zwar eﬃzienter, jedoch deutlich schwerer als
die konventionellen Architekturen.
Basierend auf ökonomischen Modellen wird in der vorliegenden Arbeit die modellbasierte
Entwicklung eines intelligenten Energiemanagements für Flugzeug-Energiesysteme demons-
triert. Das Energiemanagement ermöglicht eine deutliche Reduktion der Systemmasse,
verbessert die Energieeﬃzienz und kann damit den Treibstoﬀverbrauch eines MEA be-
trächtlich reduzieren. Insbesondere durch die integrierte und frühzeitige Entwicklung des
Energiemanagements mit dem elektrischen System in der Modellbeschreibungssprache
Modelica lassen sich die Systemkomponenten mit realistischen Lastproﬁlen dimensionieren
und dadurch die Systemmasse reduzieren.
Anhand eines elektrischen Referenzsystems wird das Optimierungspotenzial des Energiema-
nagements bezüglich Massenreduktion und Energieeﬃzienzsteigerung quantiﬁziert und am
Systemmodell validiert. Es ergibt sich für das Systemmodell eine Reduktion der Systemmas-
se um 32% sowie eine leichte Verbesserung der Energieeﬃzienz. Durch die multiphysikalische
Implementierung des Energiemanagements lässt sich dieses auch für das thermische Manage-
ment im Flugzeug verwenden. Hierbei kann eine deutliche Verbesserung der Energieeﬃzienz
für die Bereitstellung von Kühlleistung erzielt werden.
Aufgrund der erreichten Vorteile sollte ein Energiemanagement bei der Entwicklung zukünf-
tiger Flugzeugenergiesysteme in Betracht gezogen werden. Insbesondere beim MEA existiert
ein großes Optimierungspotenzial durch das Energiemanagement. Die Ausführungen in der
vorliegenden Arbeit sollen als Motivation für die Flugzeugindustrie dienen, mit realisti-
schen Lastproﬁlen zu dimensionieren und die modellbasierte und integrierte Entwicklung




Low fuel consumption is a major concern in civil aerospace due to environmental and
economic objectives. Hence, conventional hydraulically or pneumatically driven aircraft
systems have been replaced by electrically driven systems for decades. This trend is also
known as More Electric Aircraft (MEA). In former studies, MEA architectures were more
eﬃcient, but much heavier than their conventional counterparts.
The present work demonstrates the model-based development of intelligent energy ma-
nagement algorithms for aircraft energy systems based on economic models. This energy
management facilitates a signiﬁcant reduction of system mass, improves energy eﬃciency
and can hence reduce fuel consumption of MEA considerably. In particular, the integrated
development of an energy management along with the electrical system in the Modelica
modelling language enables sizing of system components with realistic load proﬁles. Hence,
this reduces the system mass.
The optimization potential of the energy management is quantiﬁed and validated by means
of an electrical reference system model. Applying the energy management, the mass of this
system model can be reduced by 32% and the energy eﬃciency can be improved slightly.
Due to the multi-physical modelling of the energy management, it can also be applied to
thermal management of aircraft systems. Thus, the energy eﬃciency of the cooling system
can be improved signiﬁcantly.
As a result of the demonstrated beneﬁts, an energy management should be considered for
future development of aircraft energy systems. Especially for MEA, there is tremendous
optimization potential for the energy management. Hence, the present work shall motivate
aircraft industry to size aircraft systems with realistic load proﬁles and perform a model-
based and integrated development of the energy management along with the electrical




Seit Jahrzehnten werden konventionell hydraulisch oder pneumatisch betriebene Flugzeug-
systeme zunehmend durch elektrisch betriebene Systeme ersetzt, wie etwa beim Airbus A380
oder der Boeing 787 [1, 20, 33, 42]. Beispiele solcher Systeme sind die Flügelkantenenteisung,
die Klimaanlage oder die Aktuatoren der Flugsteuerﬂächen. Dieser Trend wird auch als
„More Electric Aircraft (MEA)“, sinngemäß „elektriﬁziertes Flugzeug“, bezeichnet. Die
Vorteile eines MEA sind:
• Elektrische Systeme haben häuﬁg eine höhere Gesamt-Energieeﬃzienz.
• Gleichzeitigkeits-Eﬀekte können besser ausgenutzt werden, da Energie nicht mehr in
drei, sondern in einer physikalischen Domäne übertragen wird.
• Elektrische Leistung muss nur dann erzeugt werden, wenn sie benötigt wird, was
wiederum zu einer höheren Energieeﬃzienz führt.
• Ein MEA weist einen geringeren Wartungsaufwand sowie gesteigerte Zuverlässigkeit,
Haltbarkeit und Überlebenswahrscheinlichkeit durch den Wegfall der hydraulischen
und pneumatischen Netzwerke auf.
Laut [20] werden dem Triebwerk bei konventionellen Architekturen circa 3-5 % der Gesamt-
leistung für den Betrieb der Flugzeugsysteme entnommen. Das erscheint wenig, entspricht
jedoch einer Leistung von bis zu 2 MW. Im MEA lässt sich diese Leistung deutlich re-
duzieren. In der Vergangenheit wurden daher MEA-Architekturen in einer Vielzahl von
Projekten untersucht, wie etwa in „Power Optimized Aircraft“ (POA, [20]) oder in „More
Open Electrical Technologies“ (MOET, [27]).
Ein großes Problem bei den bisherigen MEA-Architekturstudien ist die Masse des elektri-
schen Systems. Die MEA-Architekturen in [20] und [27] für einen Airbus A320 haben eine
um 600 kg höhere Masse als die konventionellen Architekturen [16]. Daher ist die Reduzie-
rung der Masse ein Hauptziel für zukünftige elektrische Flugzeugsysteme [11, 55, 59].
Es gibt verschiedene Gründe für die erhöhte Masse. Neben der geringeren Leistungs-
dichte der elektrischen Komponenten, wie der Leistungselektronik im Vergleich zu hy-




1. Bei der Dimensionierung des elektrischen Energieversorgungssystems, bestehend aus
Generatoren, Konverter, Kabeln, Sammelschienen und Schaltern, wird die maximal
mögliche Leistung aller Lasten für jede Flugphase einfach aufsummiert. Das elektrische
System ist damit stark überdimensioniert [56]. Zukünftige Architekturen sollten auf
eine andere Art und Weise dimensioniert werden, z. B. durch eine statistische Analyse
der elektrischen Lastproﬁle [58].
2. Typische elektrische Netzwerke im Flugzeug werden mit Dreiphasen-Wechselstrom
(3 ∼ AC) und variabler Frequenz (VF) betrieben. Es ist nicht möglich, die Generatoren
parallel zu schalten [23, 39]. Es gibt meist vier unabhängige elektrische Teilnetze. Zwar
kann ein Generator auch das Netz eines ausgefallenen Generators betreiben, jedoch
können Gleichzeitigkeits-Eﬀekte der Lasten nicht ausreichend ausgenutzt werden.
Seit wenigen Jahren werden auch wieder zentrale Gleichspannungsnetzwerke (DC-
Netzwerke) untersucht, bei denen Generatoren parallel betrieben werden können
[6–8].
Intelligente Energiemanagement-Methoden werden benötigt, um das elektrische System klei-
ner und leichter auslegen zu können. Insbesondere der Einbezug des Energiemanagements
in den Entwurfsprozess des elektrischen Systems bietet bisher ungenutzte Optimierungs-
möglichkeiten. Es kann damit zu ökologischen und ökonomischen Zielen eines MEA einen
relevanten Beitrag leisten. Sind zudem parallel geschaltete Generatoren vorhanden, ist es
sinnvoll, deren Ausgangsleistung so anzupassen, dass die Eﬃzienz der Energieerzeugung
maximiert wird.
1.2 Einordnung der Arbeit
Das Hauptziel der Arbeit ist die Entwicklung eines neuartigen Energiemanagements für
das elektrische System von zivilen Luftfahrzeugen. In der Literatur und im täglichen
Sprachgebrauch kursieren verschiedene Begriﬀe für Methoden oder Algorithmen, die ein
elektrisches System steuern:
• Energiemanagement (engl.: Energy Management) ist ein Überbegriﬀ für Methoden
oder Systeme, die einen Energieﬂuss steuern. Häuﬁg wird er bei Systemen verwendet,
die elektrische Speicher enthalten, wie etwa im Automobil.
• Leistungsmanagement (engl.: Power Management) wird für Systeme verwendet,
bei denen keine relevanten Energiespeicher zur Verfügung stehen. Die erzeugte elek-
trische Leistung entspricht zu jedem Zeitpunkt der verbrauchten Leistung. Dieses
Leistungsgleichgewicht triﬀt für die meisten elektrischen Flugzeugsysteme zu, da die
einzig zur Verfügung stehende Batterie nur im Notfall, oder um das Hilfstriebwerk
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(APU) zu starten, eingesetzt wird.
• Elektrisches Lastmanagement (engl.: Electrical Load Management) wird häuﬁg
in Flugzeugsystemen verwendet. Dies ist eine Sonderform des Leistungsmanagements,
bei der lediglich elektrische Lasten gesteuert werden können.
• Quellmanagement (engl.: Source Management) wird für Systeme verwendet, bei
denen ausschließlich Quellen gesteuert werden können. Hierbei wird meist versucht,
parallele Quellen energieoptimal anzusteuern, um dadurch eine maximale Eﬃzienz
für das gesamte System zu erreichen.
Die vorliegende Arbeit beschäftigt sich ausschließlich mit der Entwicklung von Methoden
und Algorithmen, die ein Energiesystem im Flugzeug steuern und regeln. Da sowohl
Lastmanagement und Quellmanagement als auch Speichereﬀekte berücksichtigt werden
sollen, wird im Folgenden ausschließlich der Begriﬀ Energiemanagement (EM) verwendet.
Es werden hingegen keine neuen Geräte, Systeme oder Architekturen entwickelt.
3
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2 Stand der Technik
2.1 Flugzeug-Energiesysteme
Flugzeugsysteme umfassen alle Geräte und Komponenten, die nicht dem Antrieb (Triebwerk)
oder der Flugzeugzelle (Struktur) zuzuordnen sind. Die Gesamtmasse der Flugzeugsysteme
macht etwa ein Drittel der Leermasse eines Flugzeugs aus [54]. In der Regel unterteilt man
die verschiedenen Flugzeugsysteme nach ihrer Funktion in sogenannte ATA-Kapitel der Air
Transport Association of America [2]. Ein Auszug ist in Tabelle 2.1 zu sehen.
Tabelle 2.1: Funktionale Einteilung der Flugzeugsysteme nach ATA 100 [2] - (Auszug).
ATA Kapitel Englische Bezeichnung Deutsche Übersetzung
21 Air Conditioning Klimaanlage
24 Electrical Power Elektrische Energieversorgung
26 Fire Protection Feuerschutzanlagen
28 Fuel Treibstoﬀsystem
29 Hydraulic Power Hydrauliksystem
30 Ice and Rain Protection Eis- und Regenschutzsystem
33 Lights Beleuchtung
36 Pneumatic Pneumatisches System
42 Integrated Modular Avionics Avionik
44 Cabin Systems Kabinensysteme
Jedes Flugzeugsystem benötigt eine Energieversorgung. Energie wird elektrisch, hydraulisch,
pneumatisch oder aus einer Kombination der drei übertragen. Die Funktion von Flugzeug-
Energiesystemen ist die Erzeugung1, Verteilung und Umwandlung von Energie. Im
Folgenden sollen verschiedene Energiesysteme vorgestellt werden. Man kann dabei zwischen
konventionellen und MEA-Architekturen unterscheiden.
Auch im Triebwerk sind eine Vielzahl von Systemen vorhanden, die elektrische, pneu-
matische und hydraulische Energie benötigen. Triebwerk und Flugzeug werden jedoch
unabhängig voneinander entwickelt und weisen eine möglichst kleine Anzahl an Schnittstel-
len auf, um Modularität zu erreichen. Weiterhin ist es üblich, dass ein Flugzeugtyp mit
1Laut Energieerhaltungssatz wird Energie nicht erzeugt, sondern lediglich umgewandelt. Der Begriﬀ
soll dennoch weiter verwendet werden.
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verschiedenen Triebwerkstypen ausgerüstet werden kann. Dies führt zu einer voneinander
unabhängigen Entwicklung der Energiesysteme von Triebwerk und Flugzeug. In der vorlie-
genden Arbeit werden daher ausschließlich Flugzeugsysteme und keine Triebwerkssysteme
betrachtet.
2.1.1 Konventionelle Flugzeugarchitekturen
In konventionellen Flugzeugarchitekturen sind alle drei Energieformen gleichermaßen ver-
treten. Energie wird während des Fluges den Triebwerken entnommen. Zur Versorgung der
Flugzeugsysteme mit pneumatischer Energie kann dem Triebwerk an mehreren Stellen am
Verdichter Zapﬂuft entnommen werden. Die entnommene Luft hat eine hohe Temperatur
und einen hohen Druck, wodurch sie sich für eine Vielzahl von Aufgaben verwenden lässt.
Dazu zählen insbesondere der Betrieb der Klimaanlage sowie die Bereitstellung von heißer
Luft für Enteisungs- und Entfeuchtungs-Aufgaben, wie in Abbildung 2.1 dargestellt. Die
Klimaanlage (ECS) versorgt die Kabine mit Frischluft, regelt deren Temperatur sowie
Luftfeuchtigkeit und ist für das Aufrechterhalten des Kabinendruckes zuständig. Sie trägt

















Abbildung 2.1: Energieversorgung wesentlicher Lasten konventioneller Flugzeugsysteme.
Die Erzeugung von elektrischer und hydraulischer Leistung erfolgt durch elektrische Ge-
neratoren beziehungsweise hydraulische Pumpen. Diese sind über ein Zusatz-Getriebe
mechanisch mit der Triebwerkswelle verbunden und beﬁnden sich in der Regel an der
Außenseite vom Triebwerk. Wenn die Triebwerke nicht benötigt werden oder im Fehlerfall,
kann hydraulische, elektrische und pneumatische Energie auch über ein Hilfstriebwerk im
Heck des Flugzeugs (Auxiliary Power Unit, APU) erzeugt werden. Darüber hinaus gibt
es meist noch eine Stauluftturbine (Ram Air Turbine, RAT), die bei Ausfall aller Trieb-
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werke und der APU ausklappt. Sie kann hydraulische sowie elektrische Energie zu einem
Teil bereitstellen, um eine sichere Landung zu ermöglichen. Weiterhin sind oft Konverter
zwischen den drei Domänen vorhanden. So gibt es beispielsweise elektrisch angetriebene
Hydraulikpumpen.
Hydraulische Leistung wird in der Regel durch drei unabhängige Hydrauliksysteme übertra-
gen, da sicherheitskritische Systeme, wie die Flugsteuerung und das Fahrwerk, hydraulisch
betrieben werden. Im Notfall genügt ein Hydrauliksystem, um einen sicheren Flug zu
gewährleisten. Die Vorteile von hydraulischen Aktuatoren sind die geringe Masse und
das geringe Volumen sowie die hohe Zuverlässigkeit. Nachteilig sind die drei redundanten
Systeme bezüglich Wartung und Masse. Durch die direkte mechanische Kopplung von
Triebwerkswelle und Hydraulikgenerator werden die Triebwerke auch bei fest gebremsten
Aktuatoren dauerhaft belastet.
Das elektrische System von konventionellen Flugzeugen soll beispielhaft am Airbus A320
bzw. an der Boeing 767 erläutert werden. In Abbildung 2.2 sind die zur Verfügung stehen-
den Quellen sowie die verfügbaren Spannungen und Frequenzen dargestellt. Bei laufenden
Triebwerken werden zwei eigenständige 115-V-Drehstromnetze durch die jeweiligen Ge-
neratoren G1 und G2 versorgt. Diese werden durch ein hydraulisches Getriebe auf eine
konstante Drehzahl und damit auf eine konstante Frequenz von 400 ± 10 Hz geregelt. Diese
Getriebe müssen oft gewartet werden, um eine hohe Zuverlässigkeit zu gewährleisten. Die
Generatoren können nicht parallel geschaltet werden. Bei Ausfall eines Triebwerksgenerators
kann der verbleibende Generator beide Teilnetze versorgen. Der APU-Generator G3 kann
ebenfalls einen ausgefallenen Generator ersetzen und wird darüber hinaus am Boden bei






























Abbildung 2.2: Elektrisches System der Boeing 767 und des Airbus A320.
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ist möglich. Sollten im Flug beide Triebwerke und die APU ausfallen, steht noch ein kleiner
hydraulisch betriebener Generator (G4) zur Verfügung, der über die Stauluftturbine betrie-
ben werden kann, um die wichtigsten Lasten zu versorgen.
Das 28-V-Gleichspannungsnetz besteht ebenfalls aus mehreren Teilnetzen, die im Normalfall
miteinander verbunden sind. Es wird über Konverter vom 115-V-AC-Netz versorgt. Zudem
sind noch zwei Batterien mit einer Kapazität von jeweils 23 Ah vorhanden, um essenzielle
Lasten, die für einen sicheren Flug notwendig sind, für bis zu 30 Minuten bei einem Ausfall
aller Generatoren mit Energie zu versorgen oder um am Boden die APU zu starten.
Der größte Teil der elektrischen Lasten beﬁndet sich in der Kabine und im Laderaum. Dazu
zählen unter anderem die Bordküchen, Service-Geräte, Lüfter und das Wasser/Abwasser-
System. Weitere Lasten sind die Beleuchtung für innen und außen, die Windschutzschei-
ben-Heizung, diverse Treibstoﬀpumpen und -ventile sowie Kommunikationsgeräte, Anzeige-
instrumente und Navigationsinstrumente. Darunter beﬁnden sich viele essenzielle Lasten.
Der Airbus A320 ist das erste zivile Verkehrsﬂugzeug, dass ausschließlich per Fly-By-Wire
geﬂogen wird. Damit zählen die Avionik sowie die Flugregler zu den lebenswichtigen Lasten,
die ununterbrochen mit elektrischer Energie versorgt werden müssen. Um eine hohe Versor-
gungszuverlässigkeit zu erhalten, wurde das elektrische System entsprechend ausgelegt. Die
Ausfallwahrscheinlichkeit muss kleiner als 10−9 Ausfälle pro Flugstunde betragen und ein
Ausfall darf nur durch mehrere voneinander unabhängige Fehler auftreten. Dies rechtfertigt
die hohe Redundanz der elektrischen Energieversorgung dieser Lasten.
2.1.2 MEA-Flugzeugarchitekturen
Wie bereits in der Einleitung erwähnt, werden beim More Electric Aircraft (MEA) kon-
ventionell (hydraulisch oder pneumatisch) betriebene Flugzeugsysteme durch elektrisch
betriebene Systeme ersetzt [1, 20, 33, 42]. Ziel ist eine Flugzeugarchitektur, bei der kein
zentrales pneumatisches und hydraulisches Netzwerk mehr existiert und alle Lasten mit
elektrischer Energie versorgt werden, wie in Abbildung 2.3 dargestellt. Dies wird auch
als „All Electric Aircraft (AEA)“ bezeichnet. Da die Zapﬂuft im Triebwerk noch stark
herunter zu kühlen ist, bevor sie im Flugzeug verwendet werden kann, ist ein großes
Energieeinsparpotenzial zu erwarten. Die Klimaanlage, als größter Verbraucher, wird beim
MEA durch elektrische Motoren angetrieben. Zudem ist ein weiterer Kompressor nötig,
der den Druck der angesaugten Umgebungsluft auf den gewünschten Kabinendruck erhöht.
Dies hat den weiteren Vorteil, dass kein giftiges Triebwerksöl mehr in die Kabinenluft
gelangen kann, wie in der Vergangenheit mehrfach bei Zapﬂuftsystemen geschehen. Das
Flügelkanten-Enteisungssystem (engl. Wing Ice Protection System, WIPS) ist im MEA
durch elektrothermische (resistive) oder elektromechanische Wirkprinzipien realisiert.
Im MEA werden die hydraulischen Aktuatoren für die Flugsteuerﬂächen und das Fahr-
werk durch elektro-hydrostatische Aktuatoren (EHAs) sowie durch elektromechanische
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Abbildung 2.3: Energieversorgung wesentlicher Lasten im AEA.
Aktuatoren (EMAs) ersetzt. Zentrale Hydrauliksysteme sind dann nicht mehr vorhanden.
Die Energieentnahme vom Triebwerk kann stark reduziert werden, da die Aktuatoren im
Normalfall nur für sehr kurze Zeit betätigt werden. Bereits der Airbus A380 besitzt nur zwei
der sonst üblichen drei Hydrauliksysteme. Das dritte System wurde durch EMAs ersetzt.
Es dient als Reserve im Fehlerfall. Der A380 ist damit das erste Großraumﬂugzeug, das
EMAs für die Flugsteuerung verwendet.
Das elektrische System im MEA muss deutlich mehr Lasten mit Energie versorgen als im
konventionellen Flugzeug. Zudem sind große sicherheitskritische Lasten, wie die Flugsteue-
rung und die Enteisung, auch im Fehlerfall weiter zu versorgen. Die Boeing 787 ist das erste
Verkehrsﬂugzeug, das als MEA bezeichnet werden kann. Wie in Abbildung 2.4 zu sehen, ist
die installierte Generatorleistung im Vergleich zum konventionellen Flugzeugsystem stark
gestiegen. Im Normalfall stehen 1 MW elektrische Leistung der vier Triebwerksgeneratoren
(SG) zur Verfügung. Die Boeing 787 besitzt dennoch drei zentrale hydraulische Systeme.
Diese werden größtenteils durch elektrische Pumpen versorgt, die sich direkt am Triebwerk
beﬁnden. Dadurch kann hydraulische Energie genau dann erzeugt werden, wenn sie benötigt
wird. Das reduziert den Treibstoﬀverbrauch weiter. Durch das Beibehalten des hydraulischen
Netzes sind die Veränderungen zum konventionellen Flugzeug geringer. Damit ist auch das
Risiko bezüglich Kosten, Zuverlässigkeit und Zertiﬁzierbarkeit reduziert.
Abschließend ist festzustellen, dass die Leistungsentnahme am Triebwerk durch die Umstel-
lung zum More Electric Aircraft stark reduziert werden kann. Insbesondere bei zukünftigen,
eﬃzienteren Triebwerke wird dies relevanter, da der prozentuale Anteil des Treibstoﬀ-
verbrauches für die Systeme sonst weiter steigen würde. Ein besonderes Augenmerk ist
auf die Masse der elektrischen Systeme zu legen. So waren MEA-Architekturen in der
Vergangenheit oft deutlich schwerer als ihre konventionellen Pendants [20], [27]. Dies liegt
zum einen an den geringeren Leistungsdichten elektrischer Aktuatoren und Generatoren
im Vergleich zu hydraulischen und pneumatischen Systemen. Zum Anderen kann die
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Abbildung 2.4: Elektrisches System der Boeing 787.
konventionelle Dimensionierung des elektrischen Systems in Frage gestellt werden. Die
Reduzierung der Masse ist daher ein Hauptziel für zukünftige elektrische Flugzeugsysteme
[11, 55, 59].
2.1.3 Entwurf und Auslegung des elektrischen Systems
Um eine ausfallsichere Versorgung mit elektrischer Energie zu gewährleisten, hat sich die
Verwendung von unabhängigen Teilnetzen durchgesetzt, wie in Abbildung 2.5 dargestellt.
Jedes Teilnetz wird im Normalfall von dem jeweiligen Triebwerksgenerator betrieben. Dessen
Verbindung mit dem primären Energieverteilungsnetz kann durch einen Generator Con-
trol Braker (GCB) getrennt werden. Die Generator Regeleinheit (engl. Generator Control
Unit, GCU) steuert diesen Schalter und reguliert die Generator-Ausgangsspannung an
einem deﬁnierten Punkt im Netzwerk (Point of Regulation). Ist der primäre Generator
nicht verfügbar, kann ein anderer Generator über einen Bus Tie Braker (BTB) die Ver-
sorgung übernehmen [23]. Große Lasten, wie etwa die Bordküchen, sind meist direkt mit
der primären Sammelschiene verbunden. Vom primären Verteilerzentrum gehen mehrere
Kabel zu den im Flugzeug verteilten sekundären Verteilerzentren und -boxen. Von dort
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Abbildung 2.5: Generisches elektrisches Teilsystem eines Flugzeuges nach [39].
aus werden kleinere Lasten oder Lastgruppen versorgt. Konverter können im primären
oder sekundären Verteiler eingesetzt werden, um weitere Spannungen bereitzustellen (z. B.
durch Transformer Rectiﬁer Units - TRU). An mehreren Stellen im Netzwerk beﬁnden
sich Schutzeinrichtungen, wie etwa die Remote Control Circuit Breaker (RCCB), die eine
programmierbare Auslösekennlinie ähnlich einer thermischen Sicherung besitzen.
Steht der Energiebedarf der elektrischen Lasten fest, kann ein elektrisches System entwi-





• sowie Verteilerzentren inklusive Schalter und Schutzeinrichtungen
wird durch Aufsummieren der maximal möglichen Leistungsentnahme jeder einzelnen Last
bestimmt. Dies geschieht für jede Flugphase separat. Die Flugphase mit der höchsten
Summe bestimmt die Dimensionierung der entsprechenden Komponente. Eine beispiel-
hafte Deﬁnition der Flugphasen ist in Tabelle 2.2 zu sehen. Die konkrete Deﬁnition der
Flugphasen hängt vom jeweiligen Flugzeugprogramm ab, die Unterschiede sind jedoch nur
geringfügig. Die Unterscheidung in 12 Flugphasen für die Dimensionierung ist recht grob.
So wird nicht berücksichtigt, dass zum Beispiel zwei Lasten nicht zur selben Zeit innerhalb
einer Flugphase Leistung benötigen. Das elektrische System wird hingegen so ausgelegt,
10
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Tabelle 2.2: Deﬁnition der Flugphasen nach [57] und [59].
Flugphase Englische Bezeichnung Deutsche Übersetzung
1 Preﬂight Flugvorbereitung
2 Taxi out zum Start Rollen
3 Take oﬀ - step 1 Start - Teil 1
4 Take oﬀ - step 2 Start - Teil 2
5 Take oﬀ - step 3 Start - Teil 3
6 Climb - step 1 Steigﬂug - Teil 1




11 Taxi in zur Parkposition rollen
12 Postﬂight Flugnachbereitung
dass immer alle Lasten gleichzeitig ihre für die jeweilige Flugphase maximale Leistung
beziehen können, was zu einer starken Überdimensionierung des elektrischen Systems führt.
Für den Airbus A380 ergibt sich bei Verwendung dieses Ansatzes eine Kabelmasse von
3420 kg für die elektrische Energieversorgung. Die Gesamtmasse der vier Triebwerksge-
neratoren und der zwei APU Generatoren beträgt 300 kg. Dazu kommt noch die Masse
der Konverter, Batterien und der Verteilerzentren2. Der Airbus A380 verfügt noch über
zwei Hydrauliksysteme sowie ein konventionelles Zapﬂuftsystem für die Klimaanlage und
die Enteisung. Im MEA würde die Masse dieser Komponenten bei Verwendung dieses
konventionellen Ansatzes noch deutlich steigen. Lastanalysen und Messkampagnen haben
gezeigt, dass in realen Flügen nur etwa 10 bis 25 % der zur Verfügung stehenden Genera-
torkapazitäten genutzt werden [59]. Auch Kabel sind meist zu großzügig ausgelegt [57].
Es wurden daher neue Methoden untersucht, um das elektrische System auszulegen [55–58].
Die vom gleichen Autor stammenden Veröﬀentlichungen basieren dabei auf Lastanalysen
von Flugzeugen im Betrieb. Die gemessenen Lastverläufe wurden statistisch ausgewertet. Die
Verkabelung der sekundären Energieverteilung wurde anschließend so weit reduziert, dass
die mittlere Zeit zwischen zwei Lastabschaltungen durch ein elektrisches Lastmanagement
bei 147929 Flugstunden liegt. Häuﬁge Lastabschaltungen werden hier also nicht akzeptiert.
Zudem werden die Methoden ausschließlich für nicht sicherheitsrelevante Kabinen und
Laderaum-Lasten angewandt. Für sicherheitsrelevante Lasten sollte laut Autor der konven-
tionelle Ansatz beibehalten werden. Das Resultat ist eine mögliche Massenreduzierung der
sekundären Kabel um 60 kg sowie eine mögliche Reduzierung der Generatormasse um etwa
20 kg [55, 57]. Ein großes Problem bei dieser Vorgehensweise ist, dass lediglich elektrische
Systeme untersucht werden können, die sich schon im Betrieb beﬁnden. Zudem sind sehr
große Datenmengen nötig, um zuverlässige Ausfallraten bestimmen zu können. Laut [57]
2Informationen zur Gesamtmasse dieser Komponenten sind zum Zeitpunkt der Abgabe nicht verfügbar.
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sollten Daten von 500.000 Flugstunden verfügbar sein. Die Erhebung würde bei einer
Flottenstärke von 84 Flugzeugen und vier 10-Stunden Flüge pro Woche etwa 10 Monate
dauern. Danach müssen diese Daten noch ausgewertet werden. Für Neuentwicklungen ist
der Ansatz also nicht geeignet, da sich insbesondere in frühen Entwurfsphasen Änderungen
noch mit wenig Aufwand und Kosten umsetzen lassen.
Die übliche Spannung ist mit 115 V AC für die zu übertragenen Leistungen relativ gering. In
[57] wurde daher auch der Eﬀekt einer höheren Spannung von 230 V AC für das elektrische
System des A380 untersucht3. Nach einer groben Abschätzung lässt sich dabei eine Masse
von bis zu 1830 kg einsparen im Vergleich zum 115-V-AC-Netz.
Auch Hochvolt-Gleichspannungssysteme (HVDC-Systeme) werden für die primäre Energie-
verteilung betrachtet. Neben der hohen Spannung und den damit verbundenen geringen
Strömen ergeben sich weitere Vorteile durch die Einsparung oder Reduktion von Konvertern
in den Lasten. Studien haben gezeigt, dass wenige große Konverter, die ein HVDC-System
bereitstellen, Massevorteile gegenüber einem AC-Netz haben [6–8]. Allein die Masse aller
Konverter lässt sich so um mehrere hundert Kilogramm reduzieren. Zudem können bei
einem HVDC-Netz mehrere Generatoren parallelgeschaltet werden. Alternative Quellen,
wie Brennstoﬀzellen oder elektrische Speicher, sind leichter integrierbar. Derzeit werden
270-V-DC-Systeme für die primäre Energieverteilung ausschließlich bei militärischen Flug-
zeugen verwendet [39]. Laut [75] und [23] ist bereits ein Teilnetz mit ± 270 V in der B787
im Einsatz, um zum Beispiel die Kabinen-Kompressoren zu betreiben.
Abschließend soll noch darauf hingewiesen werden, dass eine scheinbar geringe Reduzierung
der Masse des elektrischen Systems schon relevante Auswirkungen auf das Flugzeug haben
kann. So reduziert jedes eingesparte Kilogramm des elektrischen Systems weitere 600 g
der Flugzeugstruktur und des Triebwerkes. Die Masse hat des Weiteren einen sehr großen
Einﬂuss auf den Treibstoﬀverbrauch. Die Reduktion von 1,6 kg bewirkt bereits eine Koste-
nersparnis von 7200 $ für ein Kurz- und Mittelstreckenﬂugzeug bei einer zwanzigjährigen
Betriebszeit [8].
2.1.4 Normen und Richtlinien
Für große, turbinengetriebene Flugzeuge gelten in Europa die Zulassungsvorschriften „Cer-
tiﬁcation Speciﬁcations for Large Aeroplanes CS-25“ [18]. Diese sind von der Europäischen
Agentur für Flugsicherheit (EASA) herausgegeben. In den Vereinigten Staaten von Amerika
basiert die Zulassung auf Vorschriften der Federal Aviation Administration (FAA, Bundes-
luftfahrtbehörde). Beide sind sehr ähnlich, jedoch nicht vollständig harmonisiert [54]. Für
den Entwicklungsprozess von Flugzeugsystemen wird in der CS-25 die Verwendung der
ARP4754 [44] sowie ARP4761 [45] empfohlen. Beide Dokumente enthalten Richtlinien zur
3Höhere Spannungen sind ein logischer Schritt und werden immer mit betrachtet. In der Boeing 787
sind 230 V AC bereits umgesetzt.
12
2.2 Energiemanagement-Methoden
Einhaltung der Sicherheits- und Zuverlässigkeitsanforderungen für Flugzeugsysteme. Die
Einhaltung dieser beiden Richtlinien ist keine Vorschrift, jedoch muss bei Nichtbeachtung
ein großer Aufwand betrieben werden, um die Einhaltung der Zulassungsvorschriften der
CS-25 nachzuweisen. Detaillierte Richtlinien zur Entwicklung von Software werden in der
DO-178C [41] zur Verfügung gestellt. Deren Verwendung wird wiederum direkt in der
ARP4754 empfohlen. Das Energiemanagement ist eine Software-Funktion. Für die Imple-
mentierung im Flugzeug sollten daher die Richtlinien der DO-178C eingehalten werden. So
muss eine Energiemanagement-Funktion höchsten Zuverlässigkeits-Standards (DO-178C
Level A) genügen und redundant vorhanden sein. Die Sicherheitsanforderungsstufen nach
DO-178C sind in Tabelle 2.3 aufgeführt. Dies kann zum Beispiel durch eine dreifache Im-
plementierung der Energiemanagement-Funktion auf verschiedenen Einheiten im Flugzeug
realisiert werden.
Tabelle 2.3: Sicherheitsanforderungsstufen - Design Assurance Level (DAL).
Klassiﬁzierung DAL Sicherheitsrelevanz Ausfallrate in 1/h
Katastrophal A essenziell < 10−9
Gefährlich/Schwer B eventuell essenziell < 10−7
Bedeutend C eventuell essenziell < 10−5
Unbedeutend D nicht essenziell < 10−3
Keine Auswirkung E nicht essenziell keine Vorgabe
Die Entwicklung nach DO-178C ist nur für Software nötig, die direkt im Flugzeug eingesetzt
werden soll. In der Vorentwicklung oder Forschung sind diese Standards nicht zwingend
zu berücksichtigen, da dies ein sehr früher Entwicklungsschritt ist. In der vorliegenden
Arbeit sollen daher ausschließlich Algorithmen entwickelt werden und keine fertige Software.
Der mit letzterem verbundene Aufwand würde den Rahmen der Arbeit um ein Vielfaches
überschreiten. Eine wichtige Anforderung an den Algorithmus ist jedoch zu berücksichtigen,
um später als Software implementiert werden zu können: Das Energiemanagement soll
deterministisch sein.
2.2 Energiemanagement-Methoden
2.2.1 Energiemanagement in Flugzeugen
In [51] ist eine Übersicht existierender Energiemanagement Methoden für elektrische Flug-
zeugsysteme in englischer Sprache zu ﬁnden, auf die sich nachfolgende Betrachtungen
beziehen. Eine typische Implementierung von Energiemanagement-Funktionen gegen-
wärtiger elektrischer Flugzeugsysteme ist das elektrische Lastmanagement (ELM). Durch
das gezielte Schalten von Lasten stellt es sicher, dass keine Überlast des elektrischen
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Netzwerkes während des Betriebes auftritt, die das Abschalten eines Teilnetzwerkes oder
Generators verursachen würde. Jeder schaltbaren Last wird hierbei eine feste, vordeﬁnierte
Priorität zugewiesen. Diese ergibt sich in der Regel aus den in Tabelle 2.3 aufgeführten
Sicherheitsanforderungsstufen. Lasten mit einer geringen Priorität werden zuerst abgeschal-
tet. Um nun die Menge der Lasten zu bestimmen, die geschaltet werden müssen, wird
der Strom oder die Leistung der Generatoren, der Zuleitungen sowie der einzelnen Lasten
gemessen. Es ist noch zu erwähnen, dass sich „eine“ Last für das ELM oft aus mehreren
kleineren Lasten zusammensetzt, die mit einem sogenannten Solid State Power Controller
(SSPC) verbunden sind. Die Basisfunktionalität eines ELM, automatisch Lasten nach ihrer
Priorität zu schalten, wurde bereits 1974 in [69] erwähnt. In [70] ist ein ähnliches ELM
beschrieben. Zuvor gab es lediglich eine große Menge von Schutzschaltern im Cockpit, die
nach dem Auslösen wieder manuell nach Checkliste aktiviert werden konnten. Diese ELM
Grundfunktionalität ist ebenfalls im Stand der Technik der Schutzrechte [66], [62], [64]
sowie [73] beschrieben und kann damit als typische Implementierung bezeichnet werden.
Es ist zu erwähnen, dass es bei einem typischen ELM oft viele Lasten gibt, denen die
gleiche Priorität zugewiesen wurde. Es sind also weitere Kriterien nötig, um die Reihenfolge
der Lastschaltungen zu bestimmen. Ein mögliches Ziel ist es, so viele Lasten wie möglich
angeschaltet zu lassen. Große Lasten werden so zuerst abgeschaltet. Eine andere Mög-
lichkeit ist, so viel Generator-Kapazität wie möglich auszunutzen, also die entsprechende
Leistungsschwelle so genau wie möglich zu treﬀen. Diese Aufgabe ist als „Rucksackproblem“
bekannt [57].
Die Vorteile eines typischen ELM sind die einfache Implementierung sowie die Existenz von
bewährten und ausgereiften Algorithmen, da es schon seit Jahrzehnten eingesetzt wird. Die
Anpassung an neue Systeme ist somit relativ einfach. Man muss lediglich die Priorität jeder
Last bestimmen und festlegen, bei welchen Schwellen ab- und angeschaltet wird. Durch die
Verwendung von Prioritäten lassen sich zudem Lasten mit verschiedenen Sicherheitsstufen
(DAL) schalten.
Nachteilig ist, dass das ELM ausschließlich mit schaltbaren Lasten umgehen kann. Kon-
tinuierlich stellbare Lasten müssen zum Beispiel für eine ELM-Steuerung virtuell diskre-
tisiert werden. Weiterhin sind mindestens zwei Schaltschwellen für das Abschalten und
Wiederverbinden von Lasten nötig, wie in Abbildung 2.6 dargestellt. Überschreitet die
Generatorleistung die obere Schaltschwelle, werden Lasten abgeschaltet. Beﬁndet sich die
Leistung hingegen unter der unteren Schaltschwelle, werden Lasten wieder verbunden. Ist
nun eine einzelne große Last vorhanden, die mindestens die Diﬀerenz der beiden Schwellen
konsumiert und vom ELM als abzuschaltende Last gewählt wird, fällt die Generatorleistung
sofort nach dem Abschalten unter die untere Schwelle. Im nächsten Zeitschritt oder nach
einer deﬁnierten Wartezeit wird diese Last somit gleich wieder verbunden, wie in Abbildung
2.6 zu sehen. Das daraus resultierende periodische Schalten der Last ist eine ungewünschte









Abbildung 2.6: Ungewollte Schaltaktivität bei zu eng beieinander liegenden Schaltschwellen.
untere Schaltschwelle müsste herabgesenkt werden, um dieses Verhalten zu verhindern. Es
ist also immer ein Abwägen zwischen Schaltaktivitäten und nutzbarer Generatorkapazität
nötig.
Dieser Umstand lässt sich verhindern oder reduzieren, indem die Nominalwerte aller Las-
ten dem ELM bekannt sind oder während des Betriebes gemessen werden. Mit dieser
Information kann das ELM schon vor dem Zuschalten einer Last ermitteln, ob die Gene-
ratorkapazität nach der Zuschaltung überschritten wird. Ein weiterer Nachteil ist, dass
auf die Reihenfolge der Lastabschaltungen während eines Fluges kein Einﬂuss genommen
werden kann. In vielen Fällen ändert sich jedoch die Wichtigkeit von Lasten während
des Betriebs. Das Verwenden von konstanten Prioritäten berücksichtigt dies jedoch nicht.
Abschließend ist noch zu bemerken, dass ein typisches ELM ausschließlich Generatoren und
weitere Komponenten des elektrischen Systems vor Überlast schützt. Diese tritt nur bei
schon vorhandenen Fehlfunktionen auf, wie etwa bei einem Generatorausfall oder bei einem
ausgefallenen Konverter. Funktionieren alle Komponenten (Normalbetrieb), können keine
Überlastsituationen auftreten. Weiterhin verbessert es nicht die Energieeﬃzienz und führt
nicht zu einer kleineren Dimensionierung. Ausgehend von der typischen Implementierung
eines ELM, gibt es noch eine Reihe von abweichenden Energiemanagement-Konzepten, die
im Folgenden erörtert werden.
Lastmanagement im Normalbetrieb
In [57] ist ein ELM beschrieben, dass auch im Normalbetrieb Lasten abschalten soll, um so
einzelne elektrische Komponenten kleiner dimensionieren zu können. Der Schwerpunkt liegt
hier auf ein nachrüstbares ELM für die aktuelle Flugzeugﬂotte. Weiterhin ist gefordert,
dass Lastabschaltungen nur sehr selten im Normalbetrieb auftreten. Der implementierte
Zustandsautomat misst den Strom aller Lasten und Zuleitungen im sekundären System.
Um nicht auf Einschaltströme zu reagieren, wartet das ELM circa zwei Sekunden, bis diese
abgeklungen sind, bevor Schaltentscheidungen getroﬀen werden. Beim Detektieren einer
Überlast werden Lasten so abgeschaltet, dass möglichst viel Generatorkapazität genutzt
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wird (Rucksackproblem). Lastprioritäten spielen dabei nur eine untergeordnete Rolle. Obers-
tes Ziel ist vielmehr, die Anzahl der Schaltaktivitäten zu minimieren. Das ELM reaktiviert
Lasten nur dann, wenn das Zuschalten nicht zu einer erneuten Überlast führt. Dazu wird
der zuletzt gemessene Laststrom, der maximal gemessene Strom oder der Nominalwert
verwendet. Abgeschaltete Lasten werden nach einer vorher festgelegten Wartezeit der Reihe
nach reaktiviert, um negative Einﬂüsse auf die Netzstabilität zu minimieren.
Das ELM berücksichtigt in erster Linie schaltbare Lasten. Eine Ausführungsform beschreibt
den Umgang mit kontinuierlich stellbaren Lasten. Als Beispiel ist die dimmbare Kabinen-
beleuchtung genannt. Es wird angenommen, dass sich der Verbrauch dieser Lasten nur
sehr langsam ändern darf, um nicht bemerkt zu werden. Sie sind damit für die schnelle
Beseitigung einer Überlast nicht geeignet. Vielmehr deaktiviert das ELM zunächst die
schaltbaren Lasten. Eine lokaler Regler verringert dann den Verbrauch der kontinuierlichen
Lasten. Anschließend können die deaktivierten Lasten wieder angeschaltet werden.
Das so implementierte ELM führt zu einer Masseneinsparung von 60 kg für ein aktuelles
Flugzeug, die sich ausschließlich aus der Verringerung der Leiterquerschnitte des sekundären
Energieverteilungssystems4 ergibt.
Variable Prioritäten
Um die sich ändernde Wichtigkeit von Lasten während eines Fluges zu berücksichtigen,
lassen sich einfach variable Prioritäten anstelle von festen, vordeﬁnierten verwenden. Bei-
spielsweise können die Lasten selbst in Abhängigkeit vom aktuellen Betriebszustand ihre
Priorität bestimmen. Dies würde zwar den Kommunikationsaufwand deutlich erhöhen,
führt aber zu einer „fairen“ und ﬂexiblen Verteilung von elektrischer Leistung. In [65] wird
ein lokales Leistungsmanagement der Bordküchen beschrieben, bei dem einzelne Lasten
ihre aktuelle Priorität sowie die benötigte Leistung an eine Steuereinheit senden. Je höher
die Priorität, desto früher werden sie angeschaltet. Das Abschalten von Lasten ist nicht
vorgesehen. Lasten müssen sich demnach wieder selber deaktivieren, wenn sie ihre Aufgabe
ausgeführt haben oder eine vordeﬁnierte Zeit abgelaufen ist. Obwohl in [65] ausschließlich
die Anwendung für Bordküchen beschrieben ist, ist auch ein Verfahren genannt, dass sich
für das gesamte elektrische System im Flugzeug verwenden lässt.
In [63] ist ein typisches Lastmanagement in Kombination mit einer Cockpit-Schnittstelle
beschrieben, die den Piloten in einer Überlastsituation ermöglicht, deaktivierte Lasten
zu aktivieren, indem aktivierte Lasten im Gegenzug abgeschaltet werden. Damit hat
der Pilot Einﬂussmöglichkeiten auf die Vergabe der Lastprioritäten während des Flug-
es.




Anstelle von Lastabschaltungen kann auch das Wiederverbinden von Lasten mit dem
elektrischen System verhindert werden, wenn eine bestimmte Generatorleistung erreicht ist.
Das Lastmanagement-System aus [62] basiert zum Beispiel auf einem „Leistung-Verfügbar“-
Signal. Wenn keine Leistungsreserve mehr verfügbar ist, werden keine weiteren Lasten mehr
verbunden. Der Vorteil ist die sehr einfache Implementierung und die geringe Berechnungs-
zeit. Jedoch haben die Prioritäten der Lasten keinen Einﬂuss auf ihre Verfügbarkeit. Die
Lasten, die sich zuerst mit dem elektrischen System verbinden, bleiben angeschaltet. Daher
ist dieses Verfahren nicht für Lastgruppen mit verschiedenen Sicherheitsanforderungsstufen
(DAL) geeignet. Zudem funktioniert das Prinzip nicht, wenn Lasten existieren, die ihren
Verbrauch erhöhen können, ohne mit dem Lastmanagement zu kommunizieren.
Diese Nachteile können teilweise durch die Deﬁnition von zusätzlichen Leistungsschwellen
eliminiert werden, wie in [64] beschrieben. Dabei gibt es wenigstens eine vordeﬁnierte
Schwelle L1, ab der keine weiteren Lasten mehr angeschaltet werden. Zusätzlich existiert
eine Schwelle L2, ab der Lasten nach Priorität abgeschaltet werden, wie in Abbildung
2.7 illustriert. Wird die Schwelle L2 jedoch nicht erreicht, haben die Prioritäten weiterhin
keinen Einﬂuss.
Basierend auf einem typischen ELM, welches Prioritäten berücksichtigt, ist in [70] ein
System beschrieben, bei dem das gleichzeitige Wiederverbinden unter Verwendung situati-








Abbildung 2.7: Darstellung der verschiedenen Leistungsschwellen L1 und L2 aus [64].
Quellmanagement
Ist ein Parallelisieren von Quellen möglich, kann ein Quellmanagement diese so ansteuern,
dass eine maximale Energieeﬃzienz des elektrischen Systems erreicht wird. In [60] ist ein
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Quellmanagement beschrieben, dass zum Beispiel einen Generator und eine Brennstoﬀzelle
steuert. Neben der optimalen Energieeﬃzienz des elektrischen Systems sollen auch weitere
Energieformen, wie etwa Wärmeenergie, eﬃzient genutzt werden. Energie wird dann auf
die verschiedenen Lasten in Abhängigkeit einer ﬂugphasenabhängigen Priorität verteilt.
Für sehr große Lasten ist in [72] eine Methode dargestellt, bei der eine Last durch mehrere
parallele Quellen durch ein Regulieren der Ausgangsspannung der entsprechenden Quellen
versorgt werden kann.
Berücksichtigung elektrischer Speicher
Der Freiheitsgrad einer Energiemanagement Methode steigt beträchtlich, wenn elektrische
Speicher, wie etwa Batterien oder Kondensatoren, vorhanden sind. Diese dienen dazu,
Lastproﬁle zu glätten und Lastspitzen zu vermindern. Dies erlaubt wiederum eine kleinere
Dimensionierung von Generatoren, Kabeln und Konvertern insbesondere dann, wenn viele
nicht-konstante Lasten vorhanden sind. Allerdings wird durch die Verwendung von Batterien
und Kondensatoren dem elektrischen System eine beträchtliche Masse hinzugefügt. Es wird
daher irgendwo ein Optimum geben zwischen installierter Generatorleistung und vorhande-
ner Kapazität der Batterien. In [67] ist ein System beschrieben, das mehrere elektrische
Quellen und Speicher enthält. Sind Lastspitzen im Betrieb zu minimieren, sind prädiktive
Informationen hilfreich, um den elektrischen Speicher optimal anzusteuern. In [66] und [73]
werden prädiktive Informationen durch ein vorgegebenes Flugproﬁl bereitgestellt. Dieses
enthält relevante Ereignisse für das elektrische System, indem Daten von vergangenen
Flügen ausgewertet sowie prädiktive Verbraucherproﬁle verwendet werden, die von jeder
Last zu senden sind. Die Informationen ermöglichen das Erstellen eines optimalen Zeitplans
jeder Last, jedes Generators und jedes Speichers. Ein möglicher Lastverlauf eines Systems,











Vorhandensein der Batterie erhöht die maximale Gesamtleistung für eine gewisse Zeit.
Dies kann die Verfügbarkeit von Lasten steigern oder eine kleinere Dimensionierung des
Generators ermöglichen. Am Ende eines Fluges sollte die Batterie wieder den gleichen
Ladezustand haben wie am Anfang. Die gekennzeichneten Flächen in Abbildung 2.8 über
und unter der maximalen Generatorleistung müssen demnach gleich groß sein. Zudem ist
der minimal und maximal erlaubte Ladezustand der Batterie zu berücksichtigen. Weiter-
hin ist die in [66] und [73] deﬁnierte maximale Generatorleistung keine Konstante. Sie
hängt vielmehr von der Triebwerksdrehzahl und weiteren Größen ab. Ein entsprechendes
Proﬁl der verfügbaren Generatorleistung kann ebenfalls über das Flugproﬁl vorgegeben
werden.
Nutzung träger Lasten
In heutigen Flugzeugsystemen gibt es eine große Anzahl elektrischer Lasten, die bei ihrer
Funktion eine gewisse Trägheit aufweisen. Dies sind Lasten, die eine große Zeitkonstante
haben, wie zum Beispiel die Heizelemente der Bordküchen. Das Energiemanagement kann
solche Lasten nutzen, um Leistungsspitzen zu reduzieren. Sie können daher wie elektrische
Speicher behandelt werden, nur dass sie Energie in einer anderen physikalischen Domäne
speichern. Dabei fügen sie im Gegensatz zu elektrischen Speichern keine zusätzliche Masse
hinzu. Eine Methode, die die Trägheit der Bordküchen ausnutzt, ist in [71] beschrieben.
Hierbei werden die einzelnen Lasten nicht gleichzeitig, sondern zeitversetzt betrieben, wie in
Abbildung 2.9 illustriert. Dies erfolgt durch ﬁxe Prozeduren für verschiedene, vordeﬁnierte
Szenarien. So werden die Öfen beispielsweise nacheinander aufgeheizt, ohne dass dies zu
Verzögerungen im Betrieb führt. In [66] und [73] werden ebenfalls träge Lasten, wie die
Klimaanlage oder die Flügelkantenenteisung, zeitversetzt betrieben, um Lastspitzen zu









Abbildung 2.9: Zeitversetztes Schalten zweier Lasten nach [71].
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Einen ﬂexibleren Ansatz zeigt [68] auf. Das elektrische System ist hierbei in ein primäres
Lastsystem, das von einem eigenen Regler gesteuert wird, und in ein sekundäres Lastsystem,
dass von einem konventionellen ELM betrieben wird, unterteilt. Ein typisches primäres
Lastsystem ist die Klimaanlage. In Abhängigkeit von der Kabinentemperatur sowie weiteren
Parametern, kann der Regler der Klimaanlage entscheiden, ob und wie viel Leistung der
Klimaanlage reduziert werden darf. Ist die maximal verfügbare Gesamtleistung überschritten,
kann der Verbrauch kontinuierlich reduziert werden, wie in Abbildung 2.10 dargestellt. Der
Klimaanlagenregler und das ELM des sekundären Systems kommunizieren dabei ständig
miteinander. Ist eine Reduzierung der Klimaanlagenleistung nicht länger möglich, schaltet
das ELM Lasten des sekundären System ab. Dieser Ansatz minimiert Leistungsspitzen so
lange wie möglich durch das Nutzen der Kabinenträgheit, ohne dass dies von den Passagieren












Abbildung 2.10: Regeln der elektrischen Leistung des primären und sekundären Systems
nach [68].
2.2.2 Einsatz ökonomischer Modelle für das Energiemanagement
Das gleichzeitige Berücksichtigen mehrere Aspekte, wie Energieeﬃzienz von Quellen und
Prioritäten von Lasten, verlangt nach geeigneten Energiemanagement-Funktionen. Ökono-
mische Modelle sind dabei eine mögliche Methode. In [78] wurden ökonomische Modelle
bereits erläutert und in [4] und [17] für das elektrische System von Hybrid-Fahrzeugen
angewandt. Die Zusammenhänge zwischen Modellen und Theorien, die in der Mikroöko-
nomie genutzt werden, und typischen Aufgaben einer Energiemanagement-Funktion sind
sehr stark. In beiden Fällen existiert ein Angebot der Erzeuger sowie eine Nachfrage der
Verbraucher. Die Verbraucher sind bereit, einen bestimmten Preis für ein „Gut“ zu zahlen.
In Abhängigkeit von der Verfügbarkeit oder der Produktion des Gutes ergibt sich das
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Marktgleichgewicht. Der Hauptunterschied ist die Art des Gutes. In der Mikroökonomie ist
dies meist ein Produkt. Beim Energiemanagement ist das Gut Energie oder Leistung.
Die grundlegende Idee ist, Preis-Leistungs-Kennlinien für jede Last und jede Quelle zu
deﬁnieren, wie in Abbildung 2.11 illustriert. Diese sogenannten Kostenfunktionen beschrei-
ben den Preis, den eine Last bereit ist zu zahlen für eine bestimmte Leistung und die
Leistung, die eine Quelle zu einem bestimmten Preis liefern kann. Anschließend wird die
Summe der Kostenfunktionen aller Lasten sowie aller Quellen gebildet, wie Abbildung 2.12
zeigt. Der Schnittpunkt beider Summenkurven bestimmt das Marktgleichgewicht und den
aktuellen Preis. Dieser Preis wird genutzt, um entsprechende Stellsignale aller Komponenten
zu ermitteln. Monotone und stetige Kostenfunktionen garantieren hier einen eindeutigen
Schnittpunkt. Das führt beispielsweise dazu, dass die Kostenfunktionen schaltbarer Lasten
nicht einfach ermittelt werden können, da sie eine Sprungstelle aufweisen würden, der durch
einen steilen Gradienten ersetzt werden muss. Dies vermittelt allerdings den Eindruck, dass
schaltbare Lasten ebenfalls kontinuierlich gestellt werden können. Darüber hinaus muss
der konkrete Preis ermittelt werden, um die speziﬁschen Ziele des Energiemanagements
umzusetzen sowie ein Algorithmus implementiert werden, der den Schnittpunkt bestimmt.
















Abbildung 2.11: Beispielhafte Kostenfunktionen einzelner Lasten und Quellen nach [4].
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Summe aller Lasten 
Summe aller Quellen 
Abbildung 2.12: Summenfunktionen und Schnittpunkt der Kostenfunktionen nach [4].
Hierbei kann jeder Verbraucher Gebote abgeben. Diese bestehen aus einem Preis und einer
dazugehörigen Leistung. Die Gebote werden anschließend nach dem Preis sortiert. Die
höchsten Gebote erhalten zuerst ihre geforderte Leistung. Die gesamte verfügbare Leistung
wird so auf die Verbraucher in der Liste verteilt. Je nach Leistungsbedarf bekommen dadurch
Lasten mit niedrigen Geboten keine elektrische Leistung. Diese Verteilung von Leistung
entspricht im Prinzip der eines typischen Lastmanagements. Der Hauptunterschied ist, dass
beim Auktionsmodell jede Last eine einzigartige Priorität hat und somit nicht nach weiteren
Kriterien entschieden werden muss, welche Lasten zu schalten sind. Des Weiteren können
die Gebote beziehungsweise die Prioritäten während des Betriebs geändert werden. Zudem
wird vorgeschlagen, virtuelle Verbraucher zu nutzen, wenn bei Verwendung bestimmter
Quellen nur Lasten mit einer gewissen Mindestwichtigkeit betrieben werden sollen. Dies triﬀt
beispielsweise zu, wenn lediglich die Batterie als Quelle vorhanden ist.
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3.1 Ziele der Arbeit
Der Stand der Technik zeigt eine Reihe von verschiedenen Energiemanagement-Methoden
auf. Ein typisches elektrisches Lastmanagement ist beispielsweise für eine Vielzahl ver-
schiedener Systeme einfach anwendbar. Es hat jedoch auch einige Nachteile, zum Beispiel
im Umgang mit kontinuierlich stellbaren Lasten. Weiterführende Methoden und Verfah-
ren zeigen Verbesserungsvorschläge für aktuelle Flugzeugﬂotten auf, berücksichtigen neue
Architekturen, in denen beispielsweise elektrische Speicher vorhanden sind, oder nutzen
träge Lasten, wie die Klimaanlage, um Lastspitzen zu reduzieren. Zukünftige elektrische
Flugzeugsysteme, insbesondere im MEA oder auch im AEA, benötigen ein intelligen-
tes Energiemanagement, um die Systemmasse zu minimieren und die Energieeﬃzienz zu
optimieren. Um dies zu erreichen, sollte ein Energiemanagement die folgenden Aspekte
berücksichtigen:
• Variable Prioritäten - Die Wichtigkeit einer Last kann sich während des Betriebs
ändern. Variable Prioritäten ermöglichen daher eine höhere Verfügbarkeit von benö-
tigten Lasten.
• Schaltaktivitäten versus Generatornutzung - Das Lastmanagement muss oft
abwägen zwischen der nutzbaren Generatorkapazität und der Vermeidung von unge-
wollten Schaltaktivitäten. Das Energiemanagement sollte beide Aspekte möglichst
ausgewogen berücksichtigen.
• Quellmanagement - Sind parallele Quellen vorhanden, ist die Gesamteﬃzienz der
elektrischen Energieerzeugung zu optimieren.
• Nutzung träger Lasten - Elektrische Lasten, die eine gewisse Trägheit in ihrer
Funktion aufweisen, können vom EM wie elektrische Speicher behandelt werden. Durch
eine gezielte Ansteuerung träger Lasten lassen sich kurzzeitige Lastspitzen reduzieren
oder sogar vermeiden. Dies kann eine kleinere Dimensionierung des elektrischen
Systems ermöglichen, ohne die Verfügbarkeit einer Last zu verringern. Insbesondere




• Integration in den Systementwurf - Ein besonders wichtiger Aspekt ist die früh-
zeitige Integration der Entwicklung des Energiemanagements in den Entwurfsprozess
des elektrischen Systems. Anpassungen des elektrischen Systems lassen sich hier noch
einfach umsetzen.
• Lastanalyse - Eine detaillierte Lastanalyse ist ein wichtiges Schlüsselelement
beim Entwurf des elektrischen Systems und der dazugehörigen Energiemanagement-
Methode. Es sollten möglichst realistische Lastproﬁle sowie die Wichtigkeit und
Sicherheitsanforderungsstufe in Abhängigkeit vom Systemzustand oder der Flugphase
ermittelt werden. Diese Informationen sollten zudem schon in frühen Entwicklungs-
phasen vorliegen.
Das Hauptziel der vorliegenden Arbeit ist somit, ein Energiemanagement zu entwickeln, das
alle aufgelisteten Punkte berücksichtigt. Nur so lässt sich das volle Optimierungspotenzial
ermitteln und umsetzen. Dabei sind weitere Randbedingungen zu berücksichtigen, wie die
steigende Komplexität durch den integrierten Entwurf mit dem elektrischen System und
der benötigte Berechnungsaufwand der Energiemanagement-Algorithmen.
Das Energiemanagement kann Einﬂuss auf Lasten (Schaltzustand und Leistungsbedarf)
und Quellen (Aufteilung der benötigten Leistung) nehmen. Es ersetzt nicht die vorhandenen
Schutzeinrichtungen oder individuellen Regler der Komponenten wie die Generator Control
Units (GCUs). Diese überwachen häuﬁg auch transiente und dynamische Vorgänge im elek-
trischen System, wie beispielsweise die Einschaltströme der Lasten. Das Energiemanagement
hingegen detektiert und steuert Vorgänge im Sekundenbereich. Thermische Überlasten der
Komponenten sollen vom Energiemanagement verhindert werden. Dennoch gibt es weiterhin
thermische Sicherungen, die Teilnetze abschalten können, falls das Energiemanagement
nicht ausreichend reagiert.
Im Rahmen dieser Arbeit ist ein Energiemanagement-Algorithmus zu entwickeln, der zu
einem frühen Zeitpunkt des Entwicklungsprozesses verfügbar ist, um eine quantitative
Bewertung von Masse und Energieeﬃzienz des elektrischen Systems vorzunehmen. Das
Ergebnis ist demnach keine fertige Software, die direkt im Flugzeug eingesetzt werden kann.
In Abschnitt 2.1.4 wurde bereits festgelegt, dass eine Entwicklung nach DO-178C hier
nicht nötig ist. Dies würde den Rahmen der Arbeit um ein Vielfaches überschreiten. Der
Algorithmus sollte dennoch deterministisch sein, um sich später als Software implementieren
zu lassen.
3.2 Methodik
Die objektorientierte Modellierung und Simulation mit Modelica [37] ist ein elementarer
Bestandteil der gewählten Vorgehensweise. Der Ansatz ermöglicht einen frühzeitigen und
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integrierten Entwurf mit dem elektrischen System. Zudem lässt sich somit der Einﬂuss auf
Systemmasse und Energieeﬃzienz quantiﬁzieren. Um die genannten Ziele zu erreichen, wird
folgendes methodisches Vorgehen in dieser Arbeit gewählt:
Kapitel 4 beschreibt eine ausführliche Lasten- und Systemanalyse. Dazu werden für ein
Referenz-Flugzeug (MEA) zuerst alle wesentlichen elektrischen Lasten festgelegt und Last-
proﬁle ermittelt. Da keine detaillierten Informationen der Flugzeughersteller verfügbar sind,
wird zunächst der Stand der Technik ausgewertet. Anschließend werden eigene Annahmen
getroﬀen und Analysen durchgeführt. Dazu gehört auch das Festlegen der Last-Prioritäten.
Abschließend wird ein elektrisches System entworfen, das die Lasten mit elektrischer Energie
versorgt. Dieses System dient als Referenz bezüglich Masse und Energieeﬃzienz. Somit
lässt sich in den folgenden Kapiteln das Optimierungspotenzial des Energiemanagements
quantiﬁzieren.
Kapitel 5 stellt die eigentliche Entwicklung des Energiemanagements vor. Zuerst werden
weitere konkrete Anforderungen und Randbedingungen speziﬁziert, die erfüllt werden sollen.
Nach der Vorstellung des Energiemanagement-Konzepts, wird eine Modelica-Bibliothek
entwickelt, die eine einfache und schnelle Erstellung eines Energiemanagements ermöglicht
und somit die Anpassung an neue Systemarchitekturen vereinfacht. Für das deﬁnierte
Referenzsystem wird die Modelica-Bibliothek beispielhaft verwendet, um ein konkretes
Energiemanagement zu implementieren.
In Kapitel 6 wird das implementierte Energiemanagement bezüglich der Anforderungen
und Randbedingungen veriﬁziert und am Systemmodell validiert sowie technische Risiken
ausgewertet.
Kapitel 7 wertet Simulationsergebnisse des implementierten Energiemanagements am
Systemmodell aus. Dabei wird insbesondere das Optimierungspotenzial bezüglich System-
masse und Energieeﬃzienz analysiert. Auch die Anwendbarkeit der Methodik für das
thermische Management wird analysiert. Abschließend folgt eine Diskussion und Bewertung
der Ergebnisse.
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4 System- und Lastenanalyse
Dieses Kapitel beschreibt die zu versorgenden elektrischen Lasten und legt ein elek-
trisches Energiesystem als Referenz fest. Dabei wird die folgende Vorgehensweise ge-
wählt:
4.1 Deﬁnition eines Referenzﬂugzeugs und einer Referenzmission als Ausgangspunkt des
komplexen Beispielsystems,
4.2 Detaillierte Analyse und Bestimmung der elektrischen Lasten,
4.3 Festlegung der zur Verfügung stehenden Quellen von elektrischer Energie,
4.4 Erörterung der wesentlichen Komponenten für die Energieverteilung,
4.5 Entwurf eines elektrischen Referenz-Energiesystems,
4.6 Beschreibung des Energiesystem-Modells inklusive der Schnittstellen zum EM.
Die hier aufgeführten Erläuterungen erfüllen dabei zwei wesentliche Aufgaben. Erstens,
ist eine detaillierte Lastanalyse ein elementarer Bestandteil der Vorgehensweise in dieser
Arbeit. Um eine reduzierte Dimensionierung des elektrischen Systems zu erreichen, müssen
reale Lastproﬁle, also der Leistungsbedarf jeder Last über der Zeit, bekannt sein. Zum
Zweiten, wird hier ein elektrisches Referenzsystem deﬁniert, um die EM-Funktionalitäten
zu demonstrieren. Dieses System wird in Kapitel 7 konventionell dimensioniert. Es dient
somit als Referenz, um das Optimierungspotenzial bezüglich Masse und Energieeﬃzienz
der Energiemanagement-Funktion quantiﬁzieren zu können.
Die Schwierigkeit bei der Lastanalyse ist, dass Messdaten detaillierter Lastproﬁle eines
zukünftigen Flugzeuges nicht verfügbar sind. Es kann allerdings eine bestehende Flotte
ausgewertet werden, wie etwa in [57] und [59] beschrieben. Aus diesen Daten lassen sich
wiederum realistische Proﬁle für zukünftige Flugzeuge ableiten, unter Berücksichtigung der
Passagierkapazität und des Einsatzzwecks bzw. der Mission. Dieses Vorgehen ist jedoch
ausschließlich für Lasten möglich, die bereits elektrisch versorgt werden. Lastproﬁle, z. B.
von der elektrischen Klimaanlage, lassen sich modellbasiert oder aus entsprechenden
Versuchsständen ermitteln, die ohnehin für die Demonstration der neuen Technologie
benötigt werden.
Reale Messdaten sowie detaillierte Modelle realer Flugzeuge sind für die vorliegende Arbeit
jedoch nicht verfügbar, da dies vertrauliche Informationen der Flugzeughersteller sind.
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Daher werden hier die im Stand der Technik verfügbaren Informationen ausgewertet
und eigene Annahmen getroﬀen sowie modellbasierte Analysen durchgeführt. Somit lässt
sich das elektrische System beispielhaft bezüglich der tatsächlich auftretenden Lasten
dimensionieren, und nicht durch einfaches Aufsummieren der maximal möglichen Leistungs-
entnahme jeder einzelnen Last. Basierend auf den realen Lastproﬁlen wird ein elektrisches
Systemmodell erstellt, um einen integrierten Entwurf der Energiemanagement-Funktion
mit dem elektrischen System zu gewährleisten.
4.1 Referenzﬂugzeug und -Mission
Als Referenzﬂugzeug wird ein Großraumﬂugzeug mit zwei Triebwerken betrachtet, wie
z.B. der Airbus A330 oder die Boeing 7871. Abbildung 4.1 veranschaulicht die ungefähren
Abmessungen des Flugzeugs sowie die Lage der Generatoren und der APU. Das primäre
Energieverteilungszentrum (Primary Electrical Power Distribution Center, PEPDC) beﬁn-
det sich im Bug, wie bei den meisten zivilen Flugzeugen. Durch diese Festlegungen lassen
sich Entfernungen zwischen Komponenten und damit Längen von Kabeln bestimmen. Da
es sich hierbei um ein typisches Langstreckenﬂugzeug handelt (mit ca. 250-300 Sitzen),
sind eine Vielzahl von kommerziellen Verbrauchern in der Kabine vorhanden, wie etwa






Abbildung 4.1: Position von elektrischen Komponenten und allgemeine Abmessungen des
Referenzﬂugzeuges.
1Das elektrische System sowie die wesentlichen elektrischen Lasten der B787 sind aus dem Stand der
Technik bekannt und lassen sich damit als Ausgangspunkt für die folgenden Untersuchungen verwenden.
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Dimensionierung mit realen Lastproﬁlen geeignet, da sie nicht sicherheitsrelevant sind und
sich somit bei selten auftretenden Lastspitzen abschalten lassen.
Um nun konkrete Lastproﬁle ermitteln zu können, muss eine Referenzmission deﬁniert
werden, wie bei der Entwicklung von Flugzeugen üblich. Als Beispiel wird die Strecke
London-New York gewählt mit einer Luftlinie von 3000 Seemeilen (5570 km). Die gesamte
Flugzeit inklusive der betrachteten Bodenphasen beträgt 7:30 h (450 min). Abbildung
4.2 illustriert die gewählte Mission. Bis zum Triebwerksstart bei t = 12 Minuten wird die
Energieversorgung von der APU übernommen. Ab t = 17 Minuten stehen alle Triebwerke
zur Verfügung und die APU wird abgeschaltet. Während des Reiseﬂugs wird die Flughöhe


















Zeit in min 
Zeit [min] Flugphase 
0-10  APU Boden 
10-12  Zurückschieben 
12-17  Triebwerksstart 
17-27  Rollen 
27-28  Start (1) 
28-30  Start (2) 
30-36  Steigflug (1) 
36-55  Steigflug (2) 
55-400  Reiseflug 
400-430  Sinkflug 
430-440  Sinkflug 
440-445  Landung 
445-450  Rollen 
Abbildung 4.2: Referenzmission.
Um die Abhängigkeit einiger Lasten von den Umgebungsbedingungen betrach-
ten zu können, wird beispielhaft zwischen drei Umgebungsbedingungen unterschie-
den:
1. ISA Day - Standard-Tag nach Internationaler Standard Atmosphäre (ISA) [25, 39]
2. Cold Day - Besonders kalter Tag (ISA−38 K am Boden)
3. Hot Day - Besonders heißer Tag (ISA+23 K am Boden)
4.2 Elektrische Lasten
Heutige zivile Flugzeuge enthalten eine große Menge verschiedenster elektrischer Verbrau-
cher. Diese umfassen sowohl essenzielle Lasten, wie die Flugregler, als auch kommerzielle
Lasten, wie das Unterhaltungssystem. Basierend auf den in Tabelle 2.1 vorgestellten ATA





• Kabine und Laderaum,
• Enteisung,
• Aktuatoren der Flugsteuerﬂächen,
• Beleuchtung,
• Avionik und Cockpit
• sowie Treibstoﬀsystem
vorgenommen. Jede Lastkategorie lässt sich weiter in Einzellasten unterteilen. Für jede
Einzellast werden in den folgenden Abschnitten eine oder mehrere Prioritäten festge-
legt, Lastproﬁle für die maximal mögliche Leistungsentnahme pro Flugphase angegeben
sowie realistische Lastproﬁle für die drei oben deﬁnierten Umgebungsbedingungen darge-
stellt. Um die realistischen Lastproﬁle für die Dimensionierung des elektrischen Systems
mit Energiemanagement-Funktion verwenden zu können, sind diese ausgehend von pessi-
mistischen Annahmen zu ermitteln. Sie repräsentieren damit einen „realistischen Worst
Case“.
Festlegung der Lastprioritäten:
Ausgangspunkt für die Priorität einer Last ist die Sicherheitsanforderungsstufe (DAL)
nach Tabelle 2.3. Im derzeitigen Stand der Technik werden nur wenige Prioritätsklassen
verwendet, die an die DALs angelehnt sind, wie in Abschnitt 2.2.1 auf Seite 13 beschrieben.
Somit erhalten jedoch viele Lasten die gleiche Priorität. Es sind daher weitere Kriterien
nötig, um die Reihenfolge der Lastschaltungen zu bestimmen. In der vorliegenden Arbeit
soll die Priorität einer Last deutlich feiner abgestuft werden, als bisher üblich. Dazu werden
neben dem DAL zwei weitere Kriterien gewählt: Der Einﬂuss auf den Komfort ek und
die Wahrscheinlichkeit ww, dass der Ausfall wahrgenommen wird. Die Priorität einer Last
berechnet sich dabei nach:
Priorita¨t = DAL + (ek · ww). (4.1)
Die Zahlenwerte für DAL, ek und ww können Tabelle 4.1 entnommen werden. Um die
Entscheidung der richtigen Sicherheitsanforderungsstufe zu erleichtern, sind die Auswirkun-
gen bei einem Ausfall mit genannt. Das DAL hat nach wie vor die höchste Relevanz (ist
dominant). Innerhalb eines DAL kann nun aber deutlich feiner abgestuft werden. Dadurch
lässt sich die tatsächliche Relevanz einer Last zu einem Zeitpunkt bestimmen. Zudem
können für eine Last mehrere Prioritäten festgelegt werden, die sich in Abhängigkeit eines
2Lasten, die hier nicht erwähnt sind, wie etwa das Fahrwerk, werden als konventionell hydraulisch/p-
neumatisch angetrieben angenommen.
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Tabelle 4.1: Kriterien mit Angabe der Zahlenwerte zur Bestimmung der Lastpriorität.
DAL ek ww
Keine Auswirkung DAL E 0 kein 0
Geringe Verspätung/Kompensation möglich DAL D 10 gering 1 gering 1
Flugausfall oder Umkehr im Flug möglich DAL C 20 mittel 2 mittel 2
Gefährliche Auswirkung auf Sicherheit möglich DAL B 30 hoch 3 hoch 3
Zustandes oder Eingangssignales während des Betriebs ändern lassen.
Lasten mit DAL A sollen nicht vom EM geschaltet oder reduziert werden, daher ist
DAL A in der Tabelle nicht aufgeführt. Dennoch ist die benötigte Leistung von essen-
ziellen Lasten mit zu betrachten, da sie die Dimensionierung der elektrischen Systeme
mitbestimmt.
4.2.1 Klimaanlage
Aus Literatur und Stand der Technik:
Der Begriﬀ Klimaanlage im Flugzeug umfasst eine Vielzahl von Systemen und Funktionen.
Im Englischen wird der Begriﬀ „Environmental Control System“ (ECS) verwendet. Die
folgende Aufzählung der ECS-Funktionen soll den Umfang dieses „Umgebungs-Kontroll-
Systems“ besser veranschaulichen:
• Temperaturregelung der Druckkabine sowie der Avionik und Leistungselektronik,
• Druckregelung,
• Frischluftversorgung sowie Atemluftaufbereitung
• und Luftfeuchtigkeitsregulierung.
Im MEA wird die Klimaanlage elektrisch betrieben. Umgebungsluft wird hierbei durch
einen elektrischen Kompressor verdichtet. Auch zur weiteren Kühlung werden Verdich-
ter und Turbinen sowie Kompressionskältemaschinen verwendet. Um Wärme abzuführen
bzw. im Flugzeug zu transportieren, ist darüber hinaus eine Vielzahl von Lüftern und
Flüssigkeitskühlkreisläufen vorhanden. Damit ist die Klimaanlage die größte elektrische
Last im MEA. Der elektrische Verbrauch kann Werte von bis zu 500 kW annehmen
[39, 59].
Eigene Untersuchungen und Annahmen:
Die Gesamtlast der Klimaanlage ist technisch in zwei Systeme unterteilt: in eine rechte (R)
und eine linke Seite (L). Jede Seite lässt sich wiederum in Grundlast und Kühlung unterteilen.
Tabelle 4.2 beschreibt die gewählten Lasten der Klimaanlage. Neben der Unterscheidung
zwischen rechter und linker Seite für Grundlast und Kühlung wurde die Grundlast jeder
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Tabelle 4.2: Lasten der Klimaanlage.
Name Anzahl Typ Priorität
DAL ek ww Bedingung
Grundlast 1 2 (R+L) kontinuierlich B hoch mittel
Grundlast 2 2 (R+L) kontinuierlich B hoch mittel
Kühlung 2 (R+L) kontinuierlich C hoch hoch ΔTK > 2 K
E kein gering ΔTK ≤ 2 K
Seite auf zwei Lasten aufgeteilt, so dass gilt:
Grundlast 1 = 0,8 ∗ Grundlast (4.2)
Grundlast 2 = 0,2 ∗ Grundlast (4.3)
Dies ermöglicht eine gleichmäßigere Verteilung der Gesamtlast auf die vier Triebwerks-
generatoren. Alle Lasten sind als kontinuierlich stellbar angenommen, da Kompressoren,
Pumpen und Lüfter von elektrischen Maschinen angetrieben werden, die sich wiederum
kontinuierlich regeln lassen.
Die Grundlast umfasst alle Funktionen, die eine hohe Kritikalität haben. Dazu gehören die
Bedruckung von Kabine und Cockpit, die Frischluftversorgung, die Luftfeuchtigkeitsregulie-
rung sowie die Kühlung der Avionik und Leistungselektronik. Sollte der Kabinendruck zu
weit sinken beziehungsweise nicht mehr ausreichend Luft-Sauerstoﬀ zur Verfügung stehen,
ist die Reiseﬂughöhe zu verlassen und die Sauerstoﬀmasken werden ausgelöst. Damit erhält
die Grundlast die zweithöchste Sicherheitsklasse, DAL B.
Die Kühlung der Druckkabine wird als eigenständige Last betrachtet, da sie eine geringere
Kritikalität hat, die zudem abhängig von der aktuellen Kabinentemperatur ist. Solange die
Abweichung der Kabinentemperatur vom Sollwert ΔTK ≤ 2 K ist, wird eine sehr niedrige
Priorität angenommen. Ist die Abweichung größer, erhöht sich die Priorität der Kühlung
nach Tabelle 4.2. Die Kühlung hat also eine variable Priorität.
Die in Abbildung 4.3 dargestellten Lastproﬁle sind an die modellbasierten Untersuchun-
gen des thermischen Systems in [52] angelehnt und wurden hier an das Referenzﬂugzeug
angepasst. Es ergibt sich eine Gesamtlast von maximal 440 kW für die Klimaanlage. Die
Grundlast ist in erster Linie von der Flughöhe abhängig, da sie die Bedruckung der Kabine
enthält. Sie kann aber auch leicht von der Umgebungstemperatur abhängen. Der Leis-
tungsbedarf der Kühlung variiert am Boden am stärksten, da hier das Temperaturband
am größten ist. In Reiseﬂughöhe ist das Temperaturband schmaler, und damit auch die
Schwankungen im Leistungsbedarf.
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Abbildung 4.3: Lastproﬁle der Klimaanlage für eine Seite bei verschiedenen
Umgebungsbedingungen.
4.2.2 Kabine und Laderaum
Aus Literatur und Stand der Technik:
Kabine und Laderaum umfassen eine Vielzahl von kommerziellen Verbrauchern. Dazu
gehören die Bordküchen, das Unterhaltungssystem, die Sitze, das Wasser- und Abwasser-
system, die Kabinenbeleuchtung, das Be- und Entladesystem, Servicelasten sowie diverse
sonstige Lasten. Im A380 haben die Kabinen- und Laderaumlasten einen Anteil von über
50% an der elektrischen Gesamtlast [59]. Dies entspricht einer Gesamtleistung von über
300 kW [39]. Die Bordküchen sind dabei die größte Last, mit 120 bis 240 kW [39]. Laut
[59] haben die verbleibenden Lasten noch einen Anteil von einem Drittel an der Gesamtlast
im A380. Angaben zu den relativen Anteilen der Kabinen- und Laderaumlasten ohne die
Bordküchen sind in [58, 59] zu ﬁnden. Es fällt jedoch auf, dass die angegebenen Zahlenwerte
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für den A380 in [39, 57–59] nicht konsistent sind. Lediglich die Größenordnungen stimmen
überein.
Eigene Untersuchungen und Annahmen:
Die hier gewählten Lasten für Kabine und Laderaum sind in Tabelle 4.3 aufgeführt. Jede
Last gibt es mindestens zweimal (rechte und die linke Seite). Die zugeordneten Lastproﬁle
sind in Abbildung 4.4 dargestellt.
In den Sitzen wird elektrische Energie in erster Linie für die Versorgung externer Geräte
der Passagiere benötigt. Dies betriﬀt Geräte wie Notebooks, Smartphones oder Tablets.
Ein Ausfall der Energieversorgung der Sitze hat damit keinen Einﬂuss auf die Sicherheit.
Auch der Einﬂuss auf den Komfort sowie die Wahrnehmenswahrscheinlichkeit ist als gering
einzustufen, da die meisten Endgeräte einen eingebauten Akku haben. Die Nennleistung
pro Sitz beträgt laut [39] ca. 100 W. Das ergibt eine Gesamtleistung von maximal 30 kW
bei 300 Sitzen. Diese wird in schaltbare Einzellasten (Sitzgruppen a 10 Sitze/1 kW) aufge-
teilt. Es ist zu erwarten, dass zu keinem Zeitpunkt 100 W pro Sitz benötigt werden. Ein
realistisches Lastproﬁl ist in Abbildung 4.4 zu sehen. Dieses basiert auf einer beschränkten
Cauchy-Lorentz-Verteilung3 mit einem Zentrum bei 250 W pro Sitzgruppe und einem
Breitenparameter von 10 W [28].
Das Unterhaltungssystem (In Flight Entertainment, IFE) ist in zwei Server und zwei
Endgerätelasten unterteilt, die die Monitore in den Sitzen enthalten. Die Server haben eine
Tabelle 4.3: Lasten in Kabine und Laderaum.
Name Anzahl Typ Priorität
DAL ek ww Bedingung
Sitze 2x15 schaltbar E gering gering
IFE Server 2 (R+L) schaltbar C mittel hoch Sicherheitshinweise
D hoch hoch sonst
IFE Geräte 2 (R+L) schaltbar C mittel mittel Sicherheitshinweise
D hoch mittel sonst
Service 2 (R+L) kontinuierlich C hoch hoch Sicherheitshinweise
D gering mittel sonst
Beleuchtung 2 (R+L) kontinuierlich C hoch hoch
Leselichter 2 (R+L) kontinuierlich D gering gering
Laderaum 2 (R+L) schaltbar C hoch hoch
(Ab-)Wasser 2 (R+L) schaltbar C hoch hoch Schalter AN
D mittel mittel Schalter AUS
Bordküche 2 (R+L) kontinuierlich D hoch hoch sonst
E kein gering TB OK
Sonstige 2 (R+L) kontinuierlich D mittel mittel
3Im Vergleich zur Normalverteilung sind hier Ausreißer (z. B. Nennleistung oder 0 W) wahrscheinlicher.
Damit ist die Cauchy-Lorentz-Verteilung besser geeignet, reale Messwerte abzubilden.
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Abbildung 4.4: Lastproﬁle von Kabine und Laderaum für eine Seite.
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höhere Priorität (höhere ww) als die Endgeräte. DAL D wird für das IFE im Normalfall
gewählt, da ein Ausfall psychologische Auswirkungen auf die Passagiere haben kann und
Unruhen möglich sind. Für den Fall, dass das IFE vor dem Start für die Demonstration der
Sicherheitshinweise verwendet wird, erhält es für diese Aufgabe DAL C. Die realistischen
Lastproﬁle sind ebenfalls Cauchy-Lorentz verteilt mit einem Zentrum bei 9 kW und einem
Breitenparameter von 250 W. Die gewählte Zeitdiskretisierung ist hier deutlich höher als
bei den Sitzen. Die maximal mögliche Leistungsentnahme des IFE beträgt 22 kW.
Die allgemeine Kabinenbeleuchtung sowie die Leselichter lassen sich kontinuierlich stel-
len, da sie normalerweise dimmbar und in großer Anzahl vorhanden sind. Die allgemeine
Beleuchtung wurde als DAL C eingestuft, da ein Totalausfall Panik verursachen könnte.
Die Leselichter hingegen haben eine geringere Priorität. Die allgemeine Beleuchtung ist
stark von der Flugphase abhängig und wird von der Cabinencrew gesteuert. Die Benutzung
der Leselichter hängt von den Passagieren ab. Die hierfür angenommene Cauchy-Lorentz-
Verteilung hat ein Zentrum bei 1,3 kW und einen Breitenparameter von 50 W.
Das Be- und Entladesystem im Laderaum stellt den reibungslosen Ablauf der Abfertigung
am Gate sicher. Sollte es nicht verfügbar sein, kann es zu Verspätungen oder sogar zu einem
Flugausfall führen. Es erhält damit DAL C. Es wird nur am Boden beim Be- und Entladen
benötigt. In allen anderen Flugphasen ist es deaktiviert.
Das Wasser- und Abwassersystem umfasst unter anderem das Bereitstellen von Warmwasser,
die Bedruckung des Wassersystems und das Erzeugen von Unterdruck für die Toilettenspü-
lung. Es soll als weiteres Beispiel für eine variable Priorität dienen. Hier kann die Besatzung
über eine Eingabe in der Kabine (z. B. durch einen Schalter) die Priorität stark erhöhen, um
auf besondere Zustände reagieren zu können (beispielsweise bei Krankheit eines Passagiers).
Die Bordküchen sind mit einer maximalen Nennleistung von 75 kW der mit Abstand
größte Verbraucher in der Kabine. Energie wird in erster Linie zum Kühlen und Erhitzen
verwendet. In Abhängigkeit von der gewünschten Temperatur TB4 der Bordküche, hat ein
Ausfall keinen Einﬂuss auf den Komfort oder einen sehr hohen, wenn Speisen und Getränke
dadurch nicht verfügbar sind. Wie in Abbildung 4.4 zu sehen, wird die maximale Leistung
im Normalfall nicht benötigt, da die einzelnen Geräte der Bordküchen selten gleichzeitig
betrieben werden. Zudem sind sie hauptsächlich in bestimmten Flugphasen aktiv, wenn die
Mahlzeiten vorbereitet werden.
Die Lasten von Kabine und Laderaum haben mit einem maximal möglichen Bedarf von
260 kW einen beträchtlichen Anteil am Gesamtverbrauch im betrachteten Referenzﬂug-
zeug.
4Kühlen und Heizen aller Einzelgeräte ist hier als Vereinfachung zusammengefasst.
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4.2.3 Enteisung
Aus Literatur und Stand der Technik:
Eisansatz tritt am Flugzeug insbesondere an den Vorderkanten der Flügel, der Leitwerke
sowie an Lufteinlässen und Sensoren auf. Es gibt dabei verschiedene Möglichkeiten diesen
zu verhindern beziehungsweise zu entfernen. In konventionellen Flugzeugen werden die
Flügelvorderkanten mit heißer Luft aus den Triebwerken enteist. Kleinere Flächen und
Einlässe werden elektrisch beheizt. Im MEA wird auch die Flügelvorderkante elektrisch
enteist. Dies kann elektrothermisch oder elektromechanisch erfolgen [39]. Der elektrische
Verbrauch liegt im ersten Fall bei 100 kW, der auch im Referenzﬂugzeug betrachtet wird.
Die Enteisung muss immer betrieben werden, wenn sogenannte Vereisungsbedingungen
(„Icing-Conditions“) vorherrschen, also bei feuchter Umgebungsluft, bei Regen und kalter
Flugzeugoberﬂäche oder bei Schnee. Ein starker Eisansatz am Flügel kann zu einem
Strömungsabriss und damit zum Absturz des Flugzeuges führen. Die Enteisung ist demnach
bei Vereisungsbedingungen essentiell. Wenn dieses System ausgefallen ist, kann trotzdem
geﬂogen werden, wenn sich eine entsprechende Route ﬁnden lässt, die Vereisungsbedingungen
vermeidet.
Ein weiterer Verbraucher in dieser Kategorie ist die elektrisch beheizte Windschutzscheibe.
Sie wird immer beheizt, um ein Eisansatz und ein Beschlagen zu verhindern. Darüber
hinaus soll die Elastizität der Scheibe durch eine konstante Temperatur verbessert werden,
um z. B. Gefahren durch Vogelschlag zu vermindern. Die Leistung hierfür beträgt wenige
Kilowatt.
Eigene Untersuchungen und Annahmen:
Die gewählten Lasten der Enteisung sind in Tabelle 4.4 dargestellt. Alle Lasten werden als
schaltbar angenommen und erhalten die höchstmögliche Priorität, da sie bei Vereisungsbe-
dingungen wichtiger sind als die Klimaanlage. Einige Lasten könnten auch als essentiell
eingestuft werden, jedoch muss das EM beim Ausfall mehrerer Generatoren auch hier die
Leistungsentnahme reduzieren können.
Die Flügelkantenenteisung ist mit maximal 2x50 kW die größte Last der Enteisung. In
Abbildung 4.5 sind die Lastproﬁle für die verschiedenen Umgebungsbedingungen sowie das
Tabelle 4.4: Lasten der Enteisung.
Name Anzahl Typ Priorität
DAL ek ww
Flügelkanten 2 (R+L) schaltbar B hoch hoch
Leitwerk 2 (R+L) schaltbar B hoch hoch
Windschutzscheibe 1 schaltbar B hoch hoch
Sensoren 1 schaltbar B hoch hoch
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Abbildung 4.5: Lastproﬁle der Enteisung für eine Seite.
maximal mögliche Proﬁl zu sehen. Vor dem Start der Triebwerke sowie im Reiseﬂug wird
nicht enteist. Sollten im Reiseﬂug Vereisungsbedingungen auftreten, wird die Flugphase auf
Steig- oder Sinkﬂug geändert. Im Gegensatz zur Klimaanlage, ist die benötigte Leistung an
einem heißen Tag geringer und wird erst in größeren Höhen benötigt.
Die Leitwerksenteisung sowie die Enteisung von Sensoren und Lufteinlässen werden zeit-
gleich mit der Flügelkantenenteisung aktiviert. Hierfür wird eine konstante Leistung von
2x5 kW für die Leitwerksenteisung und 2 kW für die Sensoren angenommen. Sensoren und
Lufteinlässe sind für den Instrumentenﬂug wichtig.
Im Gegensatz zu den bisher genannten Lasten der Enteisung, wird die Windschutzscheibe
dauerhaft auf eine vorgegebene Temperatur geregelt. Demnach steigt der Leistungsbedarf
mit zunehmender Höhe oder sinkender Umgebungstemperatur.
Die in Abbildung 4.5 dargestellten Proﬁle sind als Hüllkurven zu verstehen. Nur wenn von
einem Sensor oder vom Piloten Vereisungsbedingungen erkannt werden, ist die dort aufge-
führte Leistung zu beziehen. Es werden zwei Extremwerte für die Vereisungsbedingungen
betrachtet:
• Keine Vereisungsbedingungen während des gesamten Fluges.
• Maximal mögliche Vereisungsbedingungen während der relevanten Flugphasen (siehe
Abbildung 4.5).
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4.2.4 Aktuatoren der Flugsteuerﬂächen
Aus Literatur und Stand der Technik:
Großraumﬂugzeuge besitzen eine Vielzahl von Flugsteuerﬂächen. Nach [39] werden diese
unterteilt in primäre sowie sekundäre Flugsteuerﬂächen. Die primären Steuerﬂächen sind
die Höhenruder, die Seitenruder und die Querruder. Die sekundären Steuerﬂächen hingegen
umfassen die Hochauftriebssysteme bestehend aus Endklappen (ﬂaps) und Vorﬂügeln (slats)
sowie die Bremsklappen (Spoiler) zur Minderung des Auftriebs und der Geschwindigkeit.
Darüber hinaus existieren noch Trimm-Einrichtungen wie das trimmbare Höhenleitwerk.
Hierbei wird der Anstellwinkel des kompletten Höhenleitwerks verstellt, um im Reiseﬂug
einen geringeren Treibstoﬀverbrauch zu erzielen.
Da die Funktionen der Flugsteuerﬂächen essenziell für einen sicheren Flug sind, werden sie
mehrfach redundant ausgelegt. So wird z.B. das Seitenruder in verschiedene Sektionen und
damit auch Aktuatoren unterteilt. Jede Sektion wird in einem konventionellen Flugzeug von
ein bis zwei der drei unabhängigen Hydrauliksysteme versorgt. Die primären Steuerﬂächen
sowie die Bremsklappen müssen schnell reagieren, dafür wirken verhältnismäßig geringe
aerodynamische Lasten. Die Hochauftriebssysteme und Trimm-Einrichtungen hingegen
verfahren sehr langsam. Es wirken sehr große aerodynamische Lasten. Hier werden häuﬁg
zusätzliche Getriebe verwendet, wie Gewindespindeln.
Im MEA werden die hydraulischen Aktuatoren ersetzt durch elektro-hydrostatische Aktua-
toren (EHAs) sowie durch elektromechanische Aktuatoren (EMAs). Dies kann laut [59]
einen Verbrauch von einigen 100 kW bedeuten. Beim elektro-hydrostatischen Aktuator
wird ein lokales Hydrauliksystem betrieben, dass den Aktuator versorgt. Es wird also kein
zentrales Hydrauliksystem mehr benötigt. Der Druck wird im Gegensatz zum zentralen
Hydrauliksystem nur noch erzeugt, wenn eine Nachfrage besteht. Die Energieentnahme vom
Triebwerk kann so stark reduziert werden, da die Aktuatoren nur sehr kurze Zeit eingesetzt
werden.
Die elektromechanischen Aktuatoren bestehen in erster Linie aus einem Elektromotor
und einem Getriebe, dabei werden häuﬁg Kugelumlaufspindeln eingesetzt [21]. Aus Si-
cherheitsgründen werden EMAs derzeit nicht für primäre Steuerﬂächen eingesetzt, da
der Fehlerfall „Blockierung“ insbesondere der Umlaufspindel und des Motors noch nicht
ausreichend gelöst ist. Es ist aber zu erwarten, dass diese Art von Aktuatoren zukünftig
auch für diesen Zweck einsetzbar sind. Derzeit werden sie hauptsächlich für den Trimm
des Höhenleitwerks sowie für die Hochauftriebssysteme verwendet. Laut [39] werden sie
im A380 eingesetzt als Option für die Hochauftriebssysteme sowie für den Trimm des
Höhenleitwerkes.
Eigene Untersuchungen und Annahmen:
Für das betrachtete Referenzﬂugzeug werden EHAs für die primäre Flugsteuerung und
EMAs für die sekundäre Flugsteuerung nach Tabelle 4.5 angenommen. Da die Aktuatoren
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Tabelle 4.5: Lasten der Flugsteuerung
Name Anzahl Typ
primäre Flugsteuerung mit EHA 2x6 essenziell
sekundäre Flugsteuerung mit EMA 2x6 essenziell
essentiell für einen sicheren Flug sind, werden sie nicht von dem EM gesteuert.
Die Nennleistung eines EHA beträgt 7 kW. Für sechs EHAs (eine Seite) werden entsprechend
42 kW benötigt, wie in Abbildung 4.6 illustriert. In der Realität wird die maximale Leistung
eines Aktuators nur für wenige Sekunden benötigt. In den meisten Flugphasen ist die
Wahrscheinlichkeit wn = 1 %, um die volle Nennleistung zu beziehen5, sonst 0 W. Bei
Start und Landung ist wn = 25 %. Die Lastproﬁle sind so gewählt, dass es Zeitpunkte
gibt, bei denen alle EHAs gleichzeitig ihre volle Leistung beziehen. Zudem sind jeweils zwei
Aktuatoren einer Seite vollständig miteinander korreliert (Höhenruder, Seitenruder und
Querruder). Auch rechte und linke Seite sind vollständig korreliert.
Die Nennleistung eines EMA beträgt 5 kW. Für sechs EMAs sind entsprechend 30 kW
nötig. Das Hochauftriebssystem, das einen Großteil der EMAs umfasst, wird nur zu Start
und Landung verwendet. So sind beispielsweise die Landeklappen in 4 Stufen vor der
Landung auszufahren. Die Aktuatoren für den Trimm des Höhenleitwerks werden hingegen
in regelmäßigen Abständen auch im Reiseﬂug verwendet. Ein Peak eines EMA dauert hier
10 bis 15 Sekunden.
Die maximal mögliche Gesamtlast der Aktuatoren der Flugsteuerﬂächen beträgt 144 kW.
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Abbildung 4.6: Lastproﬁle der Aktuatoren für eine Seite.
5Bei einer Periodendauer von 8 s.
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4.2.5 Außenbeleuchtung
Aus Literatur und Stand der Technik:
Die Außenbeleuchtung umfasst die Positionslichter, die Kollisionswarnlichter, das Logolicht,
die Start- und Landescheinwerfer, die Lichter im Bugfahrwerk zum Rollen sowie die Flügel-
und Triebwerksbeleuchtung.
Eigene Untersuchungen und Annahmen:
Die Außenbeleuchtung wird nicht weiter in Einzellasten unterteilt. Es ist lediglich zwischen
rechter und linker Seite zu unterscheiden. Auch wenn ein Ausfall nicht unmittelbar zum
Absturz eines Flugzeuges führen würde, ist die Außenbeleuchtung hier als essentiell einzu-
stufen, da sie eine hohe Relevanz für einen sicheren Flug hat. Ein Großteil der Beleuchtung
wird nur für Start und Landung sowie zum Rollen am Boden benötigt. Positions- und
Kollisionswarnlichter sind im Flug dauerhaft aktiviert. Wie in Abbildung 4.7 zu sehen, wird
für jede Seite eine maximal mögliche Last von 4 kW angenommen.
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Abbildung 4.7: Lastproﬁl der Außenbeleuchtung für eine Seite.
4.2.6 Avionik und Cockpit
Aus Literatur und Stand der Technik:
Der Begriﬀ Avionik umfasst bestimmte elektrische Geräte an Bord eines Flugzeuges. Dazu
zählen die Kommunikationssysteme, Navigationssysteme, Missionssysteme, Bussysteme,
Flugkontroll- und Managementsysteme (Fly-by-Wire) sowie das Radar. Diese sind immer
häuﬁger auf einer sogenannten Integrierten Modularen Avionik (Integrated Modular Avionics,
IMA) implementiert [39]. Die IMAs sind normalerweise in der Avionik Bay, einem Bereich
unterhalb des Cockpits, untergebracht.
Eigene Untersuchungen und Annahmen:
Die Avionik- und Cockpitlast wird lediglich in rechte und linke Seite unterteilt. Diese Last
hat die höchste Sicherheitsrelevanz im Flugzeug. Sie muss sogar bei einem Ausfall aller Ge-
neratoren inklusive RAT noch weiter über die Notbatterie versorgt werden. Ein Totalausfall
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der Avionik hätte den sofortigen Absturz des Flugzeugs zur Folge, da die Flugsteuerung
ausschließlich mit Fly-by-Wire in modernen Flugzeugen erfolgt. Sie wird hier als nicht-
schaltbare Dauerlast angenommen, mit einem Verbrauch von 2x4 kW.
4.2.7 Treibstoﬀsystem
Aus Literatur und Stand der Technik:
Die Lasten des Treibstoﬀsystems umfassen Pumpen, Ventile und Sensoren. Die wesentlichen
elektrischen Lasten stellen dabei die Treibstoﬀpumpen dar. Man unterscheidet zwischen
Hilfspumpen (engl. Booster/Feeder Pump) und Transferpumpen. Die Hilfspumpen erhöhen
den Druck des Treibstoﬀes, der an die Triebwerke geht und unterstützen damit deren
Treibstoﬀversorgung. Transferpumpen verteilen Treibstoﬀ zwischen den verschiedenen
Tanks6 im Flugzeug, um den Treibstoﬀ in allen Tanks für die Triebwerke nutzen zu
können. Zudem werden Transferpumpen eingesetzt, um den Schwerpunkt des Flugzeugs
zu verschieben (in Flugrichtung) und die strukturellen Lasten auf Tragﬂächen und Rumpf
zu reduzieren. Ein typischer Massenﬂuss einer Pumpe ist m˙ = (2,5..5) kg/s bei einer
Druckdiﬀerenz von Δp = 69..103 kPa [39]. Im Airbus A340 sind insgesamt 19 Pumpen
installiert, darunter 8 Hilfspumpen und 11 Transferpumpen.
Eigene Untersuchungen und Annahmen:
Für das gewählte Referenzﬂugzeug werden 18 Pumpen angenommen, darunter 8 Hilfspumpen
sowie 10 Transferpumpen. Für das elektrische System sind die Hilfspumpen und die
Transferpumpen jeweils zu zwei Lasten zusammengefasst, wie in Tabelle 4.6 zu sehen (für
die rechte und die linke Seite). Da die Lasten essenziell sind, werden sie nicht von dem
EM gesteuert. Eine Abschätzung zur benötigten Leistung pro Pumpe lässt sich aus der
folgenden Gleichung ermitteln:
P = Δp · m˙
ρK · η =
(69..103) kPa · (2,5..5) kg/s
0,8 kg/dm3 · 0,6 = (344..1073) W (4.4)
mit einem angenommenen Wirkungsgrad η und der Dichte von Kerosin ρK .
Für jede Hilfspumpe wird hier eine Leistung von 500 W, für jede Transferpumpe eine
Leistung von 750 W angenommen. Die Hilfspumpen sind dauerhaft im Betrieb, es werden
Tabelle 4.6: Lasten des Treibstoﬀsystems.
Name Anzahl Typ
Hilfspumpen 2 (R+L) essenziell
Transferpumpen 2 (R+L) essenziell
6Ca. 10 Tanks sind in einem Flugzeug vorhanden.
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demnach 2x2 kW dauerhaft benötigt. Bei den Transferpumpen wird angenommen, dass etwa
die Hälfte der Pumpen dauerhaft benötigt wird. Das entspricht einem realistischen Verbrauch
von 2x1,5 kW und einem maximalen Verbrauch von 2x3 kW.
4.3 Elektrische Quellen
Nachdem nun die auftretenden elektrischen Lasten analysiert wurden, stellt sich als Nächs-
tes die Frage: Welche elektrischen Quellen stehen zur Versorgung der Lasten zur Ver-
fügung? Einem typischen MEA nach Abschnitt 2.1.2 stehen die folgenden Quellen zur
Verfügung:
• Generatoren der Triebwerke und der APU
• Externe Energieversorgung
• Elektrische Speicher
Wie in Abbildung 2.4 für die Boeing B787 gezeigt, werden für das betrachtete Referenzﬂug-
zeug ebenfalls vier Triebwerksgeneratoren sowie zwei APU-Generatoren angenommen. Alle
Generatoren werden in Kapitel 7 zunächst konventionell und anschließend unter Berück-
sichtigung eines EM dimensioniert. Um neben der benötigten maximalen Leistung, auch
die Generatormasse abschätzen zu können, wird für den zu betrachtenden Leistungsbereich
vereinfacht eine lineare Abhängigkeit zwischen Generatormasse und Leistung angenommen.
In [57, S. 18] und [13] ist eine Masse von 60 kg für einen 150 kW-Drehstromgenerator
angegeben. Für die Untersuchungen in dieser Arbeit werden daher die in Tabelle 4.7 aufge-
führten Leistungsdichten verwendet. Die geringere Leistungsdichte beim HVDC-Generator
begründet sich durch zusätzliche Konverter.
Tabelle 4.7: Angenommene Leistungsdichten der Generatoren.
Ausgangsspannung Leistungsdichte
3 ∼ AC 2,50 kW/kg
HVDC 1,25 kW/kg
Da in einem MEA keine Zapﬂuft zum Starten der Triebwerke zur Verfügung steht, werden
die Triebwerksgeneratoren auch zum Starten verwendet. Der Leistungsbedarf dafür beträgt
bis zu 175 kW pro Triebwerk [13]. Die Triebwerke werden einzeln nacheinander gestartet.
Die Leistung wird dabei von den APU-Generatoren bereitgestellt. Im Referenzsystem wird
der Triebwerksstart jedoch nicht gesondert betrachtet, da er weder für die Auslegung der
Systemkomponenten noch für die Optimierung der Energieeﬃzienz relevant ist.
Die externe Energieversorgung am Terminal wird hier nicht betrachtet. Diese Energieversor-
gung hat weder einen Einﬂuss auf die Masse des Flugzeuges noch auf den Treibstoﬀverbrauch
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und wird damit zur Bewertung des EM nicht benötigt.
Elektrische Speicher können sowohl Last als auch Quelle sein. In aktuellen Flugzeugen
werden sie jedoch ausschließlich als Not-Energieversorgung verwendet oder in bestimmten
Fällen zum Starten der APU. Im Airbus A320 sind zu diesem Zweck zwei 23 Ah-Batterien
installiert. Im betrachteten Referenzﬂugzeug werden elektrische Speicher nicht betrachtet,
da die Batterien als Notreserve immer voll aufgeladen bleiben und nicht eingesetzt werden,
um Lastspitzen zu reduzieren.
4.4 Elektrische Energieverteilung
Das Energieverteilungssystem verbindet die Quellen mit den Lasten. Dazu gehören insbe-
sondere Konverter, Kabel und Schalteinrichtungen.
4.4.1 Konverter
In Flugzeugen wird eine Vielzahl von Konvertern benötigt, um weitere Spannungslevel und
-arten bereitzustellen sowie um Leistungsﬂüsse zu regeln. Konverter werden nach der maximal
benötigten Ausgangsleistung dimensioniert. Die anzunehmenden Leistungsdichten sind stark
abhängig von der betrachteten Technologie. Ziel der Industrie ist es, für AC/AC-Konverter
eine Leistungsdichte von 8 kW/kg und für DC/AC-Konverter eine Leistungsdichte von
16 kW/kg zu erreichen [16]. Die erreichbare Leistungsdichte ist auch vom Einbauort abhängig,
insbesondere davon, ob der Bereich bedruckt ist oder nicht. Für die Untersuchungen in dieser
Arbeit, werden aktuelle Leistungsdichten nach Tabelle 4.8 angenommen. Somit lässt sich
die Auswirkung des EM auf die Systemmasse bei Verwendung von aktueller Technologie
bewerten. Es werden ausschließlich Konverter in den primären Energieverteilerzentren
betrachtet. Konverter für einzelne Lasten oder Lastgruppen sind nicht berücksichtigt7.
Die hier betrachteten Konverter haben eine geregelte Ausgangsspannung. Es wird ein
konstanter Wirkungsgrad von η = 0, 95 % angenommen.






7Die Masse dieser Konverter ist bedeutend. Jedoch kann ein EM hier keine weitere Reduktion erreichen,
da einzelne Lasten zeitweise mit voller Leistung betrieben werden.
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4.4.2 Kabel
Den größten Anteil an der Gesamtmasse des elektrischen Systems eines kommerziellen
Flugzeugs beanspruchen die Kabel. Im A380 beträgt die Masse der Verkabelung für die
Energieübertragung 3420 kg [57]8. Dies resultiert aus den großen zu übertragenden Leis-
tungen bei relativ kleinen Spannungen sowie den großen Entfernungen im Flugzeug. Diese
Masse lässt sich durch ein EM reduzieren.
Die Kabel werden entweder nach der zulässigen thermischen Belastung oder nach dem
zulässigem Spannungsabfall dimensioniert, je nachdem was den größeren Kabelquerschnitt
ergibt [6]. Alle Kabel von den Generatoren bis zum Spannungsregelungspunkt (Point of
Regulation, POR) werden ausschließlich thermisch dimensioniert. Der POR beﬁndet sich
im Referenzﬂugzeug im primären Energieverteilungszentrum in der Nähe des Cockpits.
Bei der thermischen Dimensionierung muss gewährleistet werden, dass die Temperatur im
Kabel, insbesondere der Isolierung, bei den möglichen Umgebungsbedingungen nicht über-
schritten wird. Hier ist neben der Verlustleistung im Kabel, die sich leicht bestimmen lässt,
die Wärmeübertragung zur Umgebung entscheidend. Diese kann durch Konvektion, Wärme-
strahlung und Wärmeleitung erfolgen. Bei der Auslegung von Leiterquerschnitten werden
Angaben der Kabelhersteller verwendet, die die maximale Stromtragfähigkeit der Kabel
beinhalten [6]. Die maximal erlaubte Kabeloberﬂächentemperatur ist abhängig von der Tech-
nologie. So wird versucht die Temperaturbeständigkeit der Isolierungen weiter zu erhöhen,
um größere Stromdichten zu ermöglichen. In dieser Arbeit wird vereinfacht eine maximale
Stromdichte von J = 9Amm−2 angenommen bei einer maximalen Oberﬂächentemperatur
von 95° C und 55° C Umgebungstemperatur. Es ergibt sich bei einem Nennstrom IN eine





Für die Verkabelung zwischen POR und Last dominiert die Dimensionierung nach dem
maximal erlaubten Spannungsabfall ΔU . Dieser ist vom Flugzeughersteller deﬁniert. In
Anlehnung an [6], ist der erlaubte Spannungsabfall über den Kabeln der Energieverteilung
in Tabelle 4.9 festgelegt. Sind mehrere Kabel zwischen Last und POR vorhanden, ist ΔU
Tabelle 4.9: Erlaubter Spannungsabfall über den Kabeln für verschiedene Spannungsebenen.
Nennspannung Spannungsabfall
28 V DC 2 V
115 V AC 6 V
230 V AC 12 V
270 V DC 14 V
8Die Gesamtmasse der Verkabelung inklusive Datenübertragung beträgt 5700 kg.
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entsprechend aufzuteilen. Es ergibt sich eine Leiterquerschnittsﬂäche für die Dimensionierung
nach dem maximal erlaubten Spannungsabfall von:
AΔU = ρelec · l INΔU . (4.6)
Hierbei ist l die Länge des Kabels und ρelec der speziﬁsche elektrische Widerstand des
Leiters. Wie auch in [6], wird als Leitermaterial Kupfer verwendet. Damit ist ρelec bei einer
maximalen Leitertemperatur von 95 °C nach [31]:
ρelec(95 °C) = 1,78 · 10−8 m(1 + 75K · 0,0039K−1) = 2,30 · 10−8 m (4.7)
Nachdem so die benötigte Querschnittsﬂäche bestimmt ist, kann der elektrische Widerstand





m = 1,2 · ρ · l · A. (4.9)
Hierbei ist ρ = 8920 kgm−3 die Massendichte von Kupfer. Ein konstanter Massenfaktor von
1,2 wird angenommen, um die Isolierung des Kabels zu berücksichtigen.
Der Einﬂuss der Diskretisierung der möglichen Kabeldurchmesser durch Verwendung von
Reihen ist nicht Gegenstand der Untersuchung. Vielmehr darf der Durchmesser hier kontinu-
ierlich gewählt werden, um den Einﬂuss des Zufalls auf die Kabelmasse der Beispielsysteme
zu reduzieren. Andernfalls könnten minimale Änderungen am Strombedarf zu einer we-
sentlichen Änderung der Masse führen oder relativ große Änderungen keine Verbesserung
bewirken.
4.4.3 Schalter
Es gibt eine Vielzahl von Schaltern im elektrischen System kommerzieller Flugzeuge.
Dadurch lassen sich Komponenten und Teilnetze vom Gesamtnetz trennen oder mit dem
Netz verbinden. In der vorliegenden Arbeit, werden die Generator-Trennschalter (Generator
Circuit Breaker, GCB), die Verteilerschienen-Trennschalter (Bus Tie Breaker, BTB) sowie
die Solid State Power Controller (SSPC) betrachtet.
Die GCBs verbinden die Generatoren mit den Sammelschienen. Sie ermöglichen zum einen
das Umschalten zwischen APU- und Triebwerksgeneratoren. Zum anderen trennen sie die
Generatoren im Fehlerfall oder bei Überlast vom Netz.
Die BTBs beﬁnden sich in den primären Energieverteilerzentren. Sie ermöglichen eine
Rekonﬁguration des Netzes, für den Fall, dass Generatoren oder andere Komponenten
ausgefallen sind oder von APU- auf Triebwerksbetrieb umgeschaltet wird.
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Die SSPCs beﬁnden sich in der Nähe der Lasten. Sie sind das Bindeglied zwischen EM und
einfachen Lasten, da sie das gesteuerte An- und Ausschalten einer Last oder Lastgruppe
ermöglichen. Einige Lasten haben weitere Mittel, um ihre Leistung kontinuierlich zu
reduzieren (wie beispielsweise die Klimaanlage).
Die Masse der Schalter und Verteilerzentren wird in dieser Arbeit nicht berücksichtigt, da
sich der Einﬂuss des EM als gering einschätzen lässt.
4.5 Referenz-Energiesystem
Ausgehend von der Lastenanalyse sowie den zur Verfügung stehenden Quellen, wird hier ein
Referenz-Energiesystem deﬁniert. Dieses basiert auf einem zentralen ±270-V-DC-Netz, bei
dem sich auch Quellen parallel schalten lassen. Laut [8] ist ein primäres ±270-V-DC-Netz
„höchst empfehlenswert“. Allein die Masse aller Konverter lässt sich so um mehrere hundert
Kilogramm reduzieren. Weitere Untersuchungen und Vorteile von HVDC-Netzen sind in
[6, 7] zu ﬁnden.
Auch für das Energiemanagement bieten HVDC-Netze ein großes Optimierungspotenzial.
So ermöglicht das primäre Gleichspannungsnetz parallel geschaltete Quellen. Das EM
kann hierdurch die Energieeﬃzienz optimieren, indem die Leistungsentnahme zwischen den
zur Verfügung stehenden Quellen optimal verteilt wird. Des Weiteren sind im Normalfall
alle elektrischen Lasten mit der gleichen Sammelschiene verbunden. Dies ermöglicht eine
„gerechtere“ Verteilung der zur Verfügung stehenden Leistung und reduziert die Wahr-
scheinlichkeit, dass Lastausfälle bemerkt werden.
Abbildung 4.8 zeigt das gewählte elektrische Referenzsystem mit einem primären ±270-V-
DC-Netz. Die vier Triebwerksgeneratoren (SG) und die zwei APU-Generatoren liefern eine
Gleichspannung von ±270 V, die durch zweiadrige Kabel zum primären Energieverteiler-
zentrum (PEPDC) im Bug des Flugzeug geleitet wird. Das PEPDC enthält unter anderem
diverse Schalter, Sammelschienen und Konverter. Die GCBs9 ermöglichen ein Verbinden
und Trennen von Generatoren mit der Hauptsammelschiene (Bus). Die Kabel enthalten
zwei Leiter, mit jeweils +270V oder −270V. Die Aufgabe des Neutralleiters wird vom
Flugzeugrumpf übernommen.
Die Hauptsammelschiene ist der Spannungsregelungspunkt des elektrischen Netzes. Hier
wird über die Generatorausgangsspannung der Eﬀektivwert der Spannung auf ±270 V
geregelt. Physikalisch existieren zwar vier unabhängige Sammelschienen, um beispielsweise
im Fehlerfall einer Sammelschiene die Netze separieren zu können. In den hier betrachteten
Fällen sind diese jedoch immer miteinander verbunden.
Elektrische Energie wird vom PEPDC über sekundäre Kabel an die Lasten verteilt. Die
9Zusätzlich sind Schalter vorhanden, die sich in der Nähe der Generatoren beﬁnden, um auch das Kabel
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Abbildung 4.8: Referenzsystem mit primärem ±270V DC Netz.
Anschlüsse HVDC1 bis HVDC4 sind mit den sogenannten technischen Lasten verbunden,
wie die Klimaanlage oder die Flügelkantenenteisung. Für jedem Anschluss werden verein-
facht zweiadrige Kabel von jeweils 80 m Länge betrachtet.
Die Anschlüsse AC1 und AC2 versorgen die Kabinenlasten. Diese benötigen eine dreiphasige
Wechselspannung von 115 V, die von DC/AC-Wandlern bereitgestellt wird. Tabelle 4.10
zeigt die betrachteten Kabel der Kabinen- und Laderaumlasten, die mit AC1 und AC2
verbunden sind. Zuletzt sind noch zwei Konverter berücksichtigt, die eine Gleichspannung
von 28 V bereitstellen. Diese wird für Avionik und Cockpitlasten sowie für kleine Kabinen-
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Tabelle 4.10: Kabel in Kabine und Laderaum.
Anschluss Kabelname Länge Angeschlossene Lasten
AC1
Kabine_R1 70m Sitze und IFE (rechte Seite)
Kabine_R2 80m Beleuchtung und (Ab-)Wasser (rechte Seite)
Kabine_R3 50m Laderaum (rechte Seite)
Kabine_R4 30m Bordküche (rechte Seite)
AC2
Kabine_L4 70m Bordküche (linke Seite)
Kabine_L3 50m Laderaum (linke Seite)
Kabine_L2 30m Beleuchtung und (Ab-)Wasser (linke Seite)
Kabine_L1 30m Sitze und IFE (linke Seite)
lasten benötigt. Da sich diese Lasten im Bug des Flugzeuges beﬁnden, sind hier relativ
kurze Kabellängen angenommen.
Die aufgeführten Komponenten, bestehend aus Generatoren, Kabel und Konverter, ergeben
in Kapitel 7 die Gesamtmasse des elektrischen Systems. Diese Masse ist abhängig von
den benötigten Kabelquerschnitten sowie der benötigten Leistung der Generatoren und
Konverter. Wie schon erwähnt, wird die Masse der Schalter und weitere mechanische
Elemente hier nicht berücksichtigt.
4.6 Energiesystem-Modell
Für die Modellierung des elektrischen Systems wird die nicht-proprietäre, objektorientierte
und gleichungsbasierte Modellbeschreibungssprache Modelica verwendet [38]. Modelica
eignet sich sowohl zur Beschreibung des physikalischen Verhaltens von Systemen als auch für
deren Steuerung und Regelung. Somit hat die Verwendung von Modelica zur Modellierung
von Energiesystemen in der Luftfahrt-Industrie stark zugenommen. Dymola [12] kommt
als Systemsimulator zum Einsatz. Weiterführende Erläuterungen zu Modelica sind in [38]
zu ﬁnden. Sehr zu empfehlen ist auch das kürzlich erschienene Online-Buch „Modelica By
Example“ von Michael Tiller [76].
Die zu erstellenden Modelle sollen das wesentliche physikalische Verhalten des elektrischen
Systems sowie die Schnittstellen zum EM abbilden. Das Referenzsystem umfasst 6 Genera-
toren, 4 Konverter, 22 Kabel, 92 Lasten und diverse Schalter. Um die Dimensionierung der
Komponenten zu ermitteln und die Funktionalitäten des EM zu demonstrieren, ist das Ge-
samtsystem über eine komplette Mission (7:30 h) für verschiedene Umgebungsbedingungen
und Systemzustände zu simulieren. Um eine angemessene Rechenzeit zu ermöglichen, wird
daher im Folgenden eine stark vereinfachte Modellierung des elektrischen Systems gewählt.
Für das Energiemanagement sind insbesondere die Leistungsﬂüsse von Interesse. Diese
werden in Modelica durch einen elektrischen Konnektor dargestellt, bestehend aus der
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Potentialvariable „Spannung“ und der Flussvariable „Strom“. Hier wird ein erweiterter
Konnektor verwendet, bestehend aus zwei einfachen elektrischen Konnektoren, um sowohl
Hin- als auch Rückleiter abzubilden. Der erweiterte elektrische Konnektor ist somit identisch
mit den Konnektoren der Schnittstellenbibliothek für Flugzeugenergiesysteme [53] sowie
mit denen des Entwicklungswerkzeugs für elektrische Flugzeugarchitekturen [46, 47]. Das
erleichtert die Kompatibilität dieser Entwicklungswerkzeuge untereinander.
Das betrachtete Referenzsystem umfasst die Spannungsarten:
• 28 V DC,
• 115 V AC (3 ∼) und
• ±270V DC.
Eine Gleichspannung von 28V lässt sich direkt mit Hin- und Rückleiter durch den Konnek-
tor darstellen. Es werden jedoch ausschließlich quasistationäre Größen betrachtet. Es liegt
also immer ein eingeschwungener Zustand vor.
Bei dreiphasigen Wechselspannungen ist nur eine Phase mit virtuellem Rückleiter abgebildet.
Es wird also ein symmetrischer Betrieb angenommen, der auch in der Praxis anzustreben ist.
Zudem werden für Wechselspannungen nicht die Momentanwerte von Strom und Spannung
verwendet, was zu extrem hohen Rechenzeiten führen würde, sondern deren Eﬀektivwerte I
und U . Damit entspricht die Leistung P = U · I dem Betrag der Scheinleistung bei Anwen-
dung der komplexen Wechselstromrechnung [32]. Es wird hier die Annahme getroﬀen, dass
Wirkleistung und Scheinleistung identisch sind, also kein Blindleistungsanteil vorhanden ist.
Induktivitäten und Kapazitäten werden daher in den Modellen nicht betrachtet10.
Die ±270V werden durch 540V abgebildet. Das entspricht einer Verschiebung des elektri-
schen Referenzpotentials ϕr um 270 V. Der Neutralleiter wird nicht modelliert, da ebenfalls
ein symmetrischer Betrieb vorausgesetzt wird.
Nachdem der Konnektor deﬁniert ist und einige generelle Annahmen getroﬀen sind, wird
im Folgenden die Modellierung der in Abbildung 4.9 dargestellten Komponenten des
elektrischen Systems beschrieben. Wesentliche Informationen, wie die Nennspannung, die
Spannungsart oder Kabellängen, sind im Symbol enthalten und lassen sich so schnell
überprüfen.
Bei den elektrischen Lasten wird zwischen drei Typen unterschieden: kontinuierlich stell-
bare, schaltbare sowie essenzielle Lasten. Letztere werden nicht vom EM gesteuert. Das
physikalische Verhalten der drei Typen ist identisch, es sind lediglich unterschiedliche
Schnittstellen zum EM vorhanden. Die Implementierung einer kontinuierlich stellbaren Last
ist in Abbildung 4.10 dargestellt. Jede Last ist durch eine gesteuerte Stromquelle modelliert.
Der Strom I wird in Abhängigkeit der gemessenen Spannung U , dem Leistungsbedarf Pd
10Der verwendete Konnektor würde zudem keine Betrachtung von komplexen Wechselstromgrößen
erlauben.
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Abbildung 4.9: Modellierte Komponenten des elektrischen Systems.
Abbildung 4.10: Modell einer kontinuierlich stellbaren Last.




if noEvent(U < UN/2) then
x · Pd
(UN/2)2




Solange U oberhalb der halben Nennspannung UN/2 liegt, sind alle Lasten elektrisch als
Konstantleistungslast modelliert. In der Praxis ist dies meist durch geregelte Konverter
realisiert (z. B. Aufwärtswandler oder Abwärtswandler). Unterhalb von UN/2 wird der
Strom linear mit der Spannung reduziert. Das entspricht einem resistiven Verhalten. Die
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Strom-Spannungs-Kennlinie ist dabei stetig. Diese Implementierung verhindert mehrere
Betriebspunkte beim Verbinden der Last mit einer Spannungsquelle mit Innenwiderstand
oder Leitungswiderstand. Zudem stimmt das Verhalten der Last beim Trennen vom Netz
(aus U = 0 folgt I = 0).
Bei dreiphasiger Wechselspannung wird elektrisch nur eine Phase abgebildet. Die Leistung
im elektrischen Konnektor entspricht demnach nur einem Drittel der Gesamtleistung der
Last. Durch die Konstante k wird dieser Eﬀekt berücksichtigt. So ist k = 3 bei dreiphasigem
Wechselstrom, sonst 1.
Der Leistungsbedarf aller Lasten wurde bereits bei der Lastanalyse in Abschnitt 4.2 er-
mittelt. Je nach Lastproﬁl, ist der Bedarf tabellarisch hinterlegt oder wird durch einen
Zufallszahlengenerator erzeugt. Tabellarisch hinterlegt sind beispielsweise die Lastproﬁle der
Klimaanlage, der Bordküchen und der Enteisung. Für die Erzeugung von kontinuierlichen
Lastproﬁlen auf der Basis von Zufallszahlen wird die kürzlich entwickelte „Noise“-Bibliothek
verwendet [28]. Hiermit lassen sich Zufallszahlen erzeugen, die der in Abschnitt 4.2 oft
verwendeten Cauchy-Lorentz-Verteilung mit den zwei Parametern „Zentrum“ und „Brei-
tenparameter“ genügen. Darüber hinaus wird speziﬁziert, mit welcher Abtastrate neue
Zufallszahlen erzeugt werden und wie sie interpoliert werden.
Das Stellsignal x kann Werte zwischen 0 und 1 annehmen. Die Modelle für die schaltbaren
und essenziellen Lasten sind bis auf die Ausgestaltung des Stellsignales identisch mit dem
Modell der kontinuierlich stellbaren Last aus Abbildung 4.10. Bei der schaltbaren Last
kann das Stellsignal nur die Werte 0 oder 1 annehmen. Bei der essentiellen Last wird
hier eine Konstante von 1 vorgegeben, ein Stellsignal für das EM ist also nicht mehr
vorhanden.
Beim Kabelmodell ist der Spannungsabfall über den Leitungen und die daraus resul-
tierende Verlustleistung von Interesse. Dies ist durch den elektrischen Widerstand RKabel
modelliert, wie in Abbildung 4.11 illustriert. Der Rückleiter hat im Modell keinen Wider-
stand, nur der Hinleiter. Das ist insbesondere für die dreiphasigen Wechselspannungen
sinnvoll, da durch den Rückleiter im symmetrischen Betrieb kein Strom ﬂießt. Der Wider-








Generator Kabel Sammelschiene (POR)
UN
Abbildung 4.11: Modellierung von Generator, Kabel und Sammelschiene mit POR.
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Die gesamte Verlustleistung des Kabels ergibt sich dann aus Verlustleistung von RKabel
multipliziert mit k = 3.
Für Gleichspannungen muss der Widerstand RKabel den Leitungswiderstand von Hin- und
Rückleiter enthalten, um den richtigen Spannungsabfall zu erhalten. Es gilt also RKabel = 2·R.
Die Verlustleistung des Kabels entspricht dann direkt der Verlustleistung von RKabel.
Der Widerstand R einer Leitung berechnet sich im Modell nach Gleichung (4.8) und aus
dem benötigtem Querschnitt nach den Gleichungen (4.5) und (4.6). Auch die Masse wird
im Modell nach Gleichung (4.9) für das gesamte Kabel berechnet (3 Leiter für 3 ∼ AC, 2
Leiter für DC).
Ein elektrischer Generator lässt sich leicht durch eine konstante Spannungsquelle mit
Innenwiderstand darstellen. Im Referenzsystem wird jedoch die Spannung der Sammel-
schienen im primären Energieverteilerzentrum geregelt (POR). Dies wird technisch durch
eine Regelung der Generatorausgangsspannung erreicht. Da solch eine Regelung dem Sy-
stemmodell Zustände und Schleifen hinzufügt, wird hier eine vereinfachte Modellierung
gewählt, bei der das physikalische Verhalten dem einer idealen Regelung entspricht. Zu
diesem Zweck wird die Spannung am POR durch eine ideale Spannungsquelle vorgeben, wie
in Abbildung 4.11 zu sehen. Dort wird auch der benötigte Strom vom Generator gemessen
und als Stellsignal zum Generatormodell geleitet. Der Generator ist dann durch eine ideale
Stromquelle modelliert. Diese Modellierung reduziert die Simulationszeit erheblich und
bricht algebraische Schleifen auf, die zu Problemen bei der Simulation führen können11.
Anders als in Abbildung 4.11 dargestellt, wird im Modell nicht der Strom, sondern die
benötigte Leistung am POR übermittelt, also P = k · UN · I. Das erleichtert die Vorgabe
einer Leistungsaufteilung zwischen parallel geschalteten Generatoren für das EM.
Die Generatormasse wird aus der Nennleistung und der angenommenen Leistungsdichte
aus Abschnitt 4.3 berechnet.












11Weiterführende Informationen zu algebraischen Schleifen können [9] entnommen werden.
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Wirkungsgrad η angenommen. Die Konverter haben eine geregelte Ausgangsspannung auf
Nennspannung. Nur für den Fall, dass die Eingangsspannung zusammenbricht, wird die
Ausgangsspannung reduziert. Am Eingang stellt der Konverter eine Konstantleistungslast
dar, solange die Eingangsspannung einen minimalen Wert nicht unterschreitet. In Abbildung
4.12 sind noch weitere Blöcke zu sehen, die die korrekte Leistungsbilanz in jedem Zustand
garantieren und Division durch Null verhindern.
Die Konvertermasse lässt sich mit den Leistungsdichten aus Tabelle 4.8 berech-
nen.
Der einfache Schalter aus Abbildung 4.9 entspricht dem „IdealClosingSwitch“ der Modelica
Standardbibliothek. Er wurde lediglich an den hier verwendeten Konnektor angepasst. Der
Wechselschalter ist ebenfalls ideal nach [15] implementiert, wobei der oﬀene Schalterkon-
takt mit einem großem Widerstand geerdet ist.
Abbildung 4.13 zeigt das Gesamtsystemmodell des Referenzsystems. Die konkrete Mo-
Abbildung 4.13: Gesamtsystemmodell des Referenzsystems.
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dellstruktur der Energieerzeugung und des elektrischen Netzwerks kann der Abbildung 4.8
entnommen werden.
Informationen zur Flugmission, wie die aktuelle Flugphase, die Flughöhe sowie die Umge-
bungsbedingungen, stehen im Modell als globale Variablen zur Verfügung durch Verwendung
des Missionsblocks oben links im Bild.
Die Schnittstellen zum Energiemanagement umfassen die Signale für die Lasten (schalt-
bar, kontinuierlich und essenziell), die Systemzustände und optional Stellsignale für die
Generatoren bei parallelem Betrieb. Darüber hinaus sind noch zwei weitere Eingänge im
Modell vorhanden, um „Icing-Conditions“ und die aktuell aktiven Generatoren in der
Systemsimulation vorgeben zu können.
Die Signalkonnektoren der Lasten beinhalten den Leistungsbedarf, die tatsächliche entnom-
mene Leistung und das Stellsignal. Bei den Systemzuständen sind für das EM diejenigen
relevant, die einen Einﬂuss auf die Priorität der Lasten haben. So wird im Systemmodell
ermittelt, zu welchen Zeitpunkten die Sicherheitshinweise gezeigt werden oder das Wasser-
und Abwassersystem dringend benötigt wird. Von besonderem Interesse sind Informationen
bezüglich der Einhaltung der vorgegebenen Temperaturen der Kabine und der Bordküchen.
Das EM soll deren thermische Trägheit verwenden, um Lastspitzen unbemerkt zu reduzie-
ren. Dazu wird die Trägheit im Modell durch eine Wärmekapazität abgebildet, die durch
die Diﬀerenz von elektrischer Soll- und Istleistung gespeist wird. Solange die Sollleistung
bezogen wird, bleibt die Temperatur konstant. Steht eine geringere Leistung zur Verfügung,
reduziert sich die Temperatur der Bordküchen bzw. erhöht sich die Temperatur der Ka-
bine. Ist die Abweichung von der Solltemperatur zu groß, wird dies dem EM mitgeteilt.
Um wieder die Solltemperatur zu erreichen, muss eine größere Leistung, als die aus den
tabellarischen Lastproﬁlen bezogen werden, höchstens jedoch die Nennleistung. Somit lässt
sich der Nutzen dieser trägen Lasten für das EM untersuchen.
Der Block „Generatoraufteilung“ bestimmt, welche Generatoren welche Sammelschienen
speisen in Abhängigkeit von deren Verfügbarkeit. Dieser Block erhält die gestellten Genera-
torleistungen vom EM. Dadurch lässt sich die Gesamteﬃzienz der elektrischen Energieer-
zeugung optimieren.
Das erstellte Systemmodell wird in den folgenden Kapiteln verwendet, um die Funktionali-
täten des Energiemanagements zu demonstrieren, zu validieren und deren Optimierungspo-
tenzial aufzuzeigen. Das Modell ist zudem die Basis für eine integrierte Entwicklung des
EM mit dem zu regelnden System.
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5.1 Anforderungen und Randbedingungen
Das Energiemanagement soll zum einen die Reduktion der Masse des elektrischen Systems
ermöglichen und zum anderen die Energieeﬃzienz optimieren. Wie bereits in Kapitel 3
erläutert, sind dabei die Aspekte variable Prioritäten, Schaltaktivitäten versus Generator-
nutzung, Quellmanagement, Nutzung träger Lasten, Integration in den Systementwurf und
die Lastanalyse zu berücksichtigen. Darüber hinaus werden hier noch eine Reihe weiterer
Anforderungen und Randbedingungen für die Implementierung des Energiemanagements
festgelegt:
• Objektorientiert: Um einen integrierten Entwurf des Energiemanagements mit dem
Systemmodell zu ermöglichen, ist das EM ebenfalls in Modelica objektorientiert zu
implementieren. Eine konkrete Implementierung für ein elektrisches System sollte
dabei möglichst einfach und intuitiv aus dem Systemmodell ableitbar sein. Auch
Änderungen am System (z. B. zusätzliche Lasten) sollen einfach realisierbar sein.
• Multiphysikalisch: Eine wesentliche Randbedingung ist, dass ein möglichst allge-
meiner und multiphysikalischer Ansatz zu wählen ist, um beispielsweise neben dem
elektrischen System auch das thermische System betrachten zu können.
• Systemgrenzen: Neben der maximal verfügbaren Generatorleistung sollen auch die
stationären Belastungsgrenzen von Konvertern und Kabeln eingehalten werden.
• Einschaltströme: Das EM soll nicht auf Einschaltströme reagieren, die beim Ein-
schalten von Kaltleitern, Schaltnetzteilen oder von induktiven Lasten bei Wechselstrom
auftreten können.
• Schaltaktivitäten: Ungewollte Schaltaktivitäten sind zu vermeiden. Dazu zählt
insbesondere das periodische Schalten einer Last, auch wenn keine Änderungen des
Leistungsbedarfs einzelner Lasten auftreten, wie bereits auf Seite 15 beschrieben. Um
zudem nicht voreilig auf Änderungen im System zu reagieren, ist das Reaktivieren
und kontinuierliche Erhöhen von Lasten zu verzögern.
• Lastverfügbarkeiten: Lasten sind primär nach ihrer tatsächlichen Relevanz zu
schalten, also nach der in Gleichung (4.1) deﬁnierten Priorität und nicht wie in [57]
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durch die maximale Ausnutzung der Generator-Nennleistung nach dem Rucksack-
problem. Sollten mehrere Lasten die gleiche Priorität haben, ist die Reihenfolge der
Abschaltung nicht von Bedeutung.
• Generatorüberlast: Bei Generatoren kann eine erlaubte stationäre Überlast von
wenigen Prozent dazu genutzt werden, um insbesondere die Verfügbarkeit von Lasten
mit hoher Priorität zu erhöhen.
• Rechenzeit: Um eine schnelle Bewertung neuer Systeme unter Berücksichtigung eines
EM für verschiedene Szenarien ausführen zu können, ist auf eine geringe Rechenzeit
zu achten. Dies erleichtert auch den Übergang zum Echtzeitsystem.
Der Schaltzustand des elektrischen Netzwerkes sowie die Aufteilung der Lasten auf die
Sammelschienen wird nicht vom EM gesteuert. Der Schaltzustand des Netzwerkes ist
vielmehr ein Eingang für das EM. Die Aufteilung der Lasten auf die Sammelschienen ist
ein Optimierungsproblem, das bereits in [48] und [22] ausführlich behandelt wurde. Zudem
ist dies bei zukünftigen HVDC-Netzwerken nicht mehr relevant, da alle Generatoren und
Lasten im Normalzustand miteinander verbunden sind.
Neben den im vorherigen Kapitel deﬁnierten Schnittstellen zwischen EM und System-
modell, sind für eine Implementierung am realen System noch die folgenden Punkte von
Bedeutung:
• Es wird angenommen, dass der Leistungsbedarf jeder Last zu jedem Zeitpunkt bekannt
ist. Sollte dies für eine Last nicht möglich sein, kann der Nennwert oder der zuletzt
gemessene Wert verwendet werden.
• Fluginformationen, wie die aktuelle Flugphase, sind im Modell über globale Variablen
vorhanden. Am realen System wären dies zusätzliche Eingänge. Eine Unterscheidung
zwischen den beiden Varianten ist hier jedoch nicht notwendig.
• Stellsignale für Lasten und Generatoren können einen Wert zwischen 0 und 1 einneh-
men. Bei schaltbaren Lasten können Stellsignale wahr oder falsch sein.
Durch eine möglichst große Übereinstimmung der Modellschnittstellen mit den realen
Schnittstellen, lässt sich leicht über vorhandene Werkzeugketten1 ausführbarer Code für
Echtzeitsysteme erzeugen und somit die Entwicklungszeit reduzieren.





Zunächst wird ein Energiemanagement-Konzept vorgestellt, das die gestellten Ziele un-
ter Berücksichtigung aller zuvor genannten Anforderungen und Randbedingungen erfüllt.
Ein Großteil der im Stand der Technik beschriebenen Methoden betrachtet lediglich ein-
zelne Aspekte. Ein integrierter Ansatz, der alle Aspekte berücksichtigt, ist derzeit nicht
verfügbar.
Der bereits in Abschnitt 2.2.2 auf Seite 20 vorgestellte Marktmodell-Ansatz ist prinzipiell
gut geeignet, um mehrere Aspekte in ein Konzept zu integrieren. Die Größe „Preis“ kann als
ﬁktive Variable betrachtet werden, in der sich mehrere Optimierungsziele, Anforderungen
und Randbedingungen durch Kostenfunktionen in den Komponenten integrieren lassen.
Das Marktmodell bildet daher die Basis für den in dieser Arbeit gewählten Ansatz.
Für alle relevanten Systemkomponenten und Funktionalitäten des EM sind entsprechende
Kostenfunktionen zu bestimmen. Diese werden beim Entwickeln eines EM für ein be-
stimmtes System nicht manuell ermittelt, sondern ergeben sich vielmehr aus bekannten
Parametern des Systems, wie der Nennleistung von Quellen, der Priorität von Lasten oder
dem Wirkungsgrad von Konvertern. Gemeinsame, vordeﬁnierte Regeln garantieren dabei
eine eindeutige und technisch realisierbare Lösung.
Durch die Implementierung eines neuen Konnektors in Modelica können sich die Kosten-
funktionen gegenseitig beeinﬂussen bzw. miteinander in Verbindung treten. Per „Drag and
Drop“ von Komponenten, wie Quellen, Lasten, Begrenzer oder Schalter, lässt sich somit
ein Energiemanagement für ein System schnell und intuitiv zusammenstellen. Somit ist ein
EM zu einem frühen Zeitpunkt im Entwicklungsprozess verfügbar. Dadurch lässt sich das
System mit realistischen Lastproﬁlen auslegen, da gezeigt werden kann, dass eine Funktion
existiert, die die theoretisch möglichen Überlasten sicher beseitigt. Dies führt wiederum zu
einer Reduzierung der Systemmasse.
Die Kostenfunktionen sind im allgemeinen Fall zeitlich nicht konstant. Somit lassen sich
variable Prioritäten realisieren und träge Lasten, wie die Bordküche, ausnutzen, um Last-
spitzen zu reduzieren.
Durch Erweiterung des Marktmodells mit mehreren Verhandlungsrunden werden die Ver-
fügbarkeit von gemischten Lasten erhöht und nichtmonotone Funktionen von Quellen
berücksichtigt.
Die betrachtete Leistung im EM ist hier nicht auf die elektrische Domäne beschränkt.
Vielmehr lassen sich so viele Formen von Leistung und damit auch Energie berücksichtigen.
Der Ansatz ist also multiphysikalisch.
Im folgenden Abschnitt wird detailliert erläutert, wie die genannten Punkte in einer
Implementierung des Marktmodells umgesetzt sind.
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5.3 Entwicklung einer Modelica-Bibliothek
Um eine objektorientierte und intuitive Entwicklung eines Energiemanagements für Flug-
zeugsysteme zu ermöglichen, wurde eine Modelica-Bibliothek entwickelt. Diese Bibliothek
beinhaltet Modelle, die bestimmte Teilaufgaben lösen oder bestimmte Teile des Systems
abbilden, wie z. B. Lasten und Quellen. Diese bilden die Grundbausteine, um ein Energie-
management für ein System zusammenzustellen.
Die Grundidee bei der Verwendung ökonomischer Modelle für das EM ist die Bestimmung
von Preis-Leistungs-Kennlinien (Kostenfunktionen) einzelner Komponenten. Diese werden
in den Komponenten-Modellen der Bibliothek implementiert und liefern den Zusammenhang
zwischen der Leistung P und dem Preis ν (pro Watt) der Komponente. Anschließend wird die
Summe der Kostenfunktionen aller Quellen und aller Lasten gebildet und deren Schnittpunkt
ermittelt. Dieser bestimmt das Marktgleichgewicht, ausgedrückt durch einen einheitlichen
Marktpreis. Die Bestimmung des Marktgleichgewichts aus den einzelnen Kostenfunktionen
lässt sich bei n Komponenten durch zwei Gleichungen ausdrücken:
n∑
i=1
Pi = 0 (5.1)
ν1 = ν2 = · · · = νn. (5.2)
Dabei sind die Leistungen Pi positiv, wenn Leistung zur Verfügung gestellt wird (Quelle)
und negativ, wenn Leistung verbraucht wird (Last). Der Preis νi ist in allen Komponenten
identisch. Die beiden Gleichungen lassen sich in Modelica durch einen Konnektor realisieren.
In einem physikalischen Konnektor wird in Modelica eine Flussvariable (z. B. Strom)
und eine Potentialvariable (z. B. Spannung) deﬁniert. Die Flussvariablen addieren sich in
Verbindungspunkten zu Null, während die Potentialvariablen identisch sind. Das Produkt
aus Potential- und Flussvariable ist die übertragende Leistung.
Für das Energiemanagement wird ein neuer Konnektor mit der Potentialvariable ν und
der Flussvariable P erstellt. Durch diesen Konnektor werden in Verbindungspunkten die
Gleichungen (5.1) und (5.2) aufgestellt. Dieser Konnektor wird auch als pseudophysikalischer
Konnektor bezeichnet, da er die nicht-physikalische Größe Preis (pro Watt) enthält. Zudem
ist das Produkt aus Potential- und Flussvariable die Gesamtkosten und keine Leistung.
Das Verhalten in Verbindungspunkten entspricht somit dem gewünschten Verhalten des
Marktmodells: Die Leistungen der einzelnen Komponenten werden aufaddiert und es wird
ein Schnittpunkt ermittelt, der durch einen einheitlichen Marktpreis für alle Komponenten
an diesem Knotenpunkt bestimmt ist, wie Abbildung 5.1 illustriert. Es entsteht ein lokaler
Markt mit einem einheitlichen Preisniveau. Der Leistungsﬂuss an einem Konnektor ist
dabei positiv, wenn Leistung herausﬂießt (Quelle) und negativ, wenn Leistung hineinﬂießt
(Last).
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Abbildung 5.1: Bestimmung des Marktpreises im pseudophysikalischen Konnektor und






Abbildung 5.2: Unterscheidung zwischen lokalem und globalem Markt.
Sind im Modell mehrere Knotenpunkte (und damit auch mehrere Preisniveaus) vorhanden,
die nicht direkt miteinander verbunden sind, resultiert ein globaler Markt, der mehrere
lokale Märkte enthält, wie in Abbildung 5.2 beispielhaft illustriert. Durch Berücksichtigung
eines Kabels entstehen hier zwei lokale Märkte. Durch die Gleichungen im Kabelmodell
können dabei unterschiedliche Preise νQuelle und νLast resultieren. In jedem lokalen Markt
kann also ein eigenes Preisniveau herrschen, das jedoch vom Preis der anderen lokalen
Märkte abhängig ist.
Bevor nun auf die Kostenfunktionen der einzelnen Komponenten detailliert eingegangen
wird, sind zuerst allgemeine Regeln zu deﬁnieren, um die Energieeﬃzienz des Systems, die
Lastprioritäten sowie die Systemgrenzen in den Kostenfunktionen zu berücksichtigen. Dazu
wird die Preisachse in Abbildung 5.1 in drei Bereiche unterteilt:
• Bereich I wird für das Quellmanagement genutzt. Hier sind die Kostenfunktionen
der Quellen so zu bestimmen, dass die Energieeﬃzienz optimiert wird. Alle Lasten
beziehen hier ihre geforderte Leistung.
• Bereich II ist dem Lastmanagement zugewiesen. Die Kostenfunktionen der Lasten sind
in diesem Bereich in Abhängigkeit von ihrer (variablen) Priorität von der geforderten
Leistung auf Null zu reduzieren.
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• In Bereich III werden die Systemgrenzen festgelegt. Alle nicht-essentiellen Lasten
beziehen hier keine Leistung mehr.
Die Lage der drei Bereiche, deﬁniert durch νI und νII, wird im Modell „Markteinstellungen“
aus Abbildung 5.1 durch globale Parameter bereitgestellt. Im Laufe dieses Kapitels werden
noch weitere globale Parameter ergänzt.
Abbildung 5.3 zeigt die Basismodelle der Energiemanagement-Bibliothek. Neben den
Lasten und Quellen gibt es noch Komponenten, die die Energieverteilung repräsentieren.
Bis auf die beiden Spezialmodelle für das elektrische System, die Kabel und Konverter,
sind die hier gezeigten Komponenten nicht auf die elektrische Domäne begrenzt. Die
Kabel- und Konvertermodelle sind dabei eine spezielle Parametrisierung der Begrenzungs-
und Verlustmodelle. Im Folgenden wird detailliert auf die Implementierung der einzelnen
Komponenten eingegangen.
Abbildung 5.3: Basiskomponenten der Energiemanagement-Bibliothek.
5.3.1 Lasten
Die Kostenfunktionen der Lasten sind so zu bestimmen, dass Lasten nach ihrer Priorität
geschaltet werden. Dabei sind nur so viele Lasten wie nötig zu deaktivieren, um eine
Überlast des Systems zu verhindern. Genau wie beim elektrischen Systemmodell werden
drei verschiedene Arten von Lasten betrachtet, die sich nach ihrem Stellsignal unterscheiden:
kontinuierliche, schaltbare und essenzielle Lasten.
Die essenziellen Lasten werden vom EM nicht gesteuert, dennoch sind sie zu berücksichtigen,
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da ihr Leistungsbedarf das Netz mit belastet. Deren Kostenfunktion ist durch eine konstante
Leistung modelliert, unabhängig vom Preis. Der Leistungsbedarf kann durch einen Eingang
während der Laufzeit geändert werden.
Die Kostenfunktionen von kontinuierlichen und schaltbaren Lasten sind in Abbildung 5.4
zu sehen. In Bereich I erhalten diese Lasten ihren geforderten Leistungsbedarf unabhängig
vom Preis. In Bereich II wird ihre Leistung vom Bedarf durch eine Rampe kontinuierlich
auf Null reduziert. In Bereich III sind alle steuerbaren Lasten vollständig deaktiviert. Man
erhält monoton fallende Funktionen. Die Lage der Rampe auf der Preis-Achse ist direkt
proportional zur Priorität der Last, wie Abbildung 5.4 zeigt. Diese kann in den Lasten per
Dropdown-Menü durch Vorgabe von DAL, ek und ww nach Tabelle 4.1 intuitiv festgelegt
und nach Gleichung (4.1) berechnet werden.
Für kontinuierliche Lasten ist der Anstieg der Rampe so zu wählen, dass Δν innerhalb einer
Priorität liegt. Der qualitative Verlauf von Stellsignal (von 0 bis 1) und Kostenfunktion
(von 0 bis Leistungsbedarf) ist bei kontinuierlichen Lasten identisch.
Das Stellsignal von schaltbaren Lasten kann nur die Werte 0 und 1 annehmen. Es ist dabei
sicherzustellen, dass Generatoren, Konverter und Kabel nicht überlastet werden. Bei den



























Abbildung 5.4: Kostenfunktionen von kontinuierlichen und schaltbaren Lasten (nicht maß-
stabgerecht) und Zuordnung der Prioritäten zum Preis ν.
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Kostenfunktion und das Stellsignal von schaltbaren Lasten weichen somit im Bereich der
Rampe voneinander ab. Das bedeutet, dass im Marktmodell weiterhin eine kontinuierlich
stellbare Last angenommen wird. Im realen System sind diese Lasten im Bereich der Rampe
bereits vollständig deaktiviert. Dadurch würden schaltbare Lasten gleicher Priorität immer
zusammen abgeschaltet werden, auch wenn nur ein Teil der Lasten geschaltet werden
müsste.
Um dies zu verhindern, muss sichergestellt werden, dass sich Δν zweier schaltbarer Lasten
nicht überschneidet. Dazu wird in den „Markteinstellungen“ ein neuer Parameter deﬁniert:
„Die maximale Anzahl von Lasten mit gleicher Priorität - nL“. Der Bereich der Rampe
ergibt sich zu Δν = 1/nL. Durch eine Funktion in den Lastmodellen wird für jede Last
ein fortlaufender, individueller Index i erzeugt, der den Punkt A um i/nL innerhalb einer
Priorität verschiebt2. Somit werden nur soviele Lasten abgeschaltet, wie zur Beseitigung
der Überlast benötigt.
Laut Aufgabenstellung soll den Lasten eine variable Priorität zugewiesen werden können,
um zum Beispiel thermisch träge Lasten zur Reduktion von Leistungsspitzen zu verwenden.
In der Lastanalyse in Kapitel 4 genügen zwei diskrete Prioritäten für alle betrachteten
Lasten des Systems, um deren Abhängigkeit von einem Zustand oder einer Bedingung
auszudrücken. Es genügt daher die Vergabe von einer zweiten Priorität im Modell. In
Abhängigkeit von einem logischen Eingang kann somit zwischen den beiden in Abbildung 5.4
dargestellten Prioritäten zur Laufzeit gewechselt werden. Alternativ kann die Priorität einer
Last auch kontinuierlich geändert werden. Dazu wird ein kontinuierlicher Eingang xP ∈ [0..1]
verwendet. Die resultierende Priorität der Last berechnet sich nach:
Priorität = Priorität2 − xP · (Priorität2 − Priorität1). (5.3)
So lässt sich beispielsweise die Priorität von einer thermisch trägen Last mit xP = 1 auf einen
minimalen Wert reduzieren, solange die Temperatur innerhalb eines deﬁnierten Bandes liegt
und langsam erhöhen, wenn die Temperatur den Rand des erlaubten Bereiches erreicht.
Durch die Festlegung von Prioritäten in den Lastmodellen und der Vorgabe des Leis-
tungsbedarfs sind die Kostenfunktionen aller Lasten eindeutig und intuitiv bestimm-
bar.
5.3.2 Quellen
Beim Erstellen der Kostenfunktionen von Quellen muss zum einen die maximale Ausgangs-
leistung limitiert werden, um z. B. Generatoren nicht zu überlasten. Zum anderen ist durch
eine geeignete Wahl des Preises im Bereich I die Gesamtenergieeﬃzienz zu maximieren.
2Bei Lasten gleicher Priorität ist die konkrete Reihenfolge der Abschaltungen nicht relevant.
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Das Optimieren der Energieeﬃzienz ist allerdings nur nötig, wenn mehrere Quellen parallel
geschaltet sind und diese nicht gleichmäßig belastet werden sollen.
Sind keine parallelen Quellen vorhanden, ist der genaue Verlauf in Bereich I nicht relevant.
Es kann hier ein beliebiger monotoner Verlauf bis zur Nennleistung PN bei νI angenommen










Abbildung 5.5: Kostenfunktionen von Quellen ohne Berücksichtigung der Energieeﬃzienz.
Von ν = νI bis ν = νII steigt die Leistung linear bis PN + POV. Dadurch wird die erlaubte
stationäre Überlast des Generators POV hauptsächlich von Lasten hoher Priorität verwendet.
Die Überlast beträgt meist wenige Prozent. Durch Verwendung des Polynoms in Bereich I
kann eine Kostenfunktion erzeugt werden, deren Ableitung P˙ (ν) über den kompletten Preis-
bereich stetig ist. Wie noch in Abschnitt 5.3.5 gezeigt wird, erleichtert dies das Auﬃnden
der Lösung des entstehenden nichtlinearen Gleichungssystems.
In Bereich III und bei negativen Preisen wird einfach der gleiche Anstieg wie in Bereich II
verwendet. Da die Kostenfunktionen aller steuerbaren Lasten hier Null sind, ist dennoch
garantiert, dass die Ausgangsleistung von Quellen PN +POV nicht übersteigt. Dabei bleiben
die Kostenfunktion diﬀerenzierbar und invertierbar. Zudem existiert so eine Lösung, falls
ausschließlich essenzielle Lasten eine unzulässige Überlast eines Generators herbeiführen.
Das EM kann dies nicht verhindern. Die Generatoren wären auch im realen System über-
lastet. Das System muss entsprechend ausgelegt sein, um den Bedarf essenzieller Lasten
immer zu decken.
Sind parallele Quellen wie im Referenzsystem vorhanden, ist die Gesamteﬃzienz zu op-
timieren. Im einfachsten Fall haben alle Quellen einen konstanten Wirkungsgrad. Beim
Marktmodell wird immer die Quelle zuerst belastet, die ihre Leistung zum kleinsten Preis
anbietet. Der Preis ist damit gegenläuﬁg zum Wirkungsgrad η einer Quelle und kann
beispielsweise aus ν = 1/η bestimmt werden. Um eine monotone und diﬀerenzierbare



























Abbildung 5.6: Kostenfunktionen von Quellen mit konstantem Wirkungsgrad.
hert, wie in Abbildung 5.6 dargestellt. Dieser Bereich sollte klein genug sein, so dass sich
die regularisierten Rampen von allen Quellen im System mit von einander verschiedenen
Wirkungsgrad nicht überschneiden.
Im allgemeinen Fall ist die Bestimmung des Preises nicht mehr trivial. Nehmen wir bei-
spielsweise Generatoren an, bei denen sich die zugeführte mechanische Leistung Pzu als
Funktion von der abgeführten elektrischen Leistung Pab durch folgende Gleichung aus-
drücken lässt:
Pzu(Pab) = PV + 1/ηk · Pab + k · Pab2. (5.4)
Hierbei ist PV eine konstante Verlustleistung, die zum Beispiel für die Regelung des
Generators benötigt wird. Verluste, die linear von Pab abhängen, lassen sich durch einen
konstanten Wirkungsgrad darstellen, es gilt: 0 < ηk ≤ 1. Mit der Konstante k lassen sich
Verluste berücksichtigen, die eine quadratische Abhängigkeit von Pab haben, wie z. B.
resistive Verluste. Verwendet man nun zur Bestimmung der Kostenfunktion 1/η = Pzu/Pab,
wie bei den Quellen mit konstantem Wirkungsgrad, führt dies nicht zu einem maximalen
Gesamtwirkungsgrad.
Bei parallelen Quellen wird im Marktmodell ein Punkt gefunden, bei dem der Preis ν
aller Quellen identisch ist. Mit ν = 1/η wird lediglich ein Punkt gefunden, bei dem die
Wirkungsgrade ηi aller Quellen gleich sind. Daher muss eine andere Berechnung des Preises
gefunden werden.
Der Gesamtwirkungsgrad von n Quellen berechnet sich nach:
ηG =
P1 ab + P2 ab + · · · + Pn ab
P1 zu + P2 zu + · · · + Pn zu . (5.5)
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Der Leistungsbedarf PD aller Lasten zu einem Zeitpunkt ist bekannt und unabhängig vom
Preis in Bereich I, es gilt:
PD = P1 ab + P2 ab + · · · + Pn ab. (5.6)
Um einen maximalen Gesamtwirkungsgrad ηG zu erzielen, muss also der Nenner aus
Gleichung (5.5) minimiert werden:
P1 zu(P1 ab) + P2 zu(P2 ab) + · · · + Pn zu(Pn ab) → min. (5.7)
Sind die Funktionen Pi zu(Pi ab) stetig und diﬀerenzierbar im Bereich Pi ab = [0..Pi N], ist die
notwendige Bedingung zur Existenz eines (lokalen) Minimums, dass alle partiellen Ableitun-
gen nach Pi ab von Gleichung (5.7) Null sind. Unter Berücksichtigung der Nebenbedingung
aus Gleichung (5.6) ist die abgeführte Leistung einer Quelle (z. B. Pn ab) nicht frei wählbar.
Die partielle Ableitung nach P1 ab ist somit beispielsweise:
∂P1 zu
∂P1 ab




+ ∂Pn zu(Pn ab)
∂P1 ab
= 0. (5.8)
Die partiellen Ableitungen von P2 zu bis Pn-1 zu nach P1 ab sind Null, da sie nicht von P1 ab






Dies lässt sich für alle n−1 partiellen Ableitungen zeigen. Es folgt damit die notwendige





= · · · = ∂Pn zu
∂Pn ab
. (5.10)
Somit ist ein Wert gefunden, der im Optimum bei diﬀerenzierbaren und stetigen Funktionen
Pi zu(Pi ab) in den Quellen identisch sein muss. Die Ableitung der zugeführten Leistung
nach der abgeführten Leistung kann für die Berechnung des Preises in Quellen verwendet
werden:
ν = ∂Pi zu
∂Pi ab
. (5.11)
Für einen bestimmten Typ von Funktionen Pi zu(Pi ab) lassen sich nun konkrete Aussa-
gen über existierende Extremwerte machen. Das ist die Gruppe der konvexen Funktio-
nen. Bei einer konvexen Funktion f(x) gilt für alle Punkte x0 im betrachteten Intervall
[a..b]:
f(x) ≥ f(x0) + f˙(x0) · (x − x0). (5.12)




1. Die erste Ableitung f˙(x) ist monoton steigend im Intervall.
2. Die zweite Ableitung ist f¨(x) ≥ 0 im Intervall.
In [5] wird gezeigt, dass konvexe Funktionen maximal einen Extremwert in einem Intervall
besitzen: ein globales Minimum. Da nach [5] auch die Summe von konvexen Funktionen
eine konvexe Funktion ist, ist auch Gleichung (5.7) konvex. Es gilt:
Bei Verwendung von konvexen Funktionen für Pi zu(Pi ab) existiert maximal ein
globales Optimum für den Gesamtwirkungsgrad bei n Quellen. Durch Glei-
chung (5.10) wird dieses Optimum gefunden.
Eine monoton steigende Funktion des Preises ist im Marktmodell ohnehin gefordert. Daher
stellt die Bedingung, dass ausschließlich konvexe Funktionen verwendet werden dürfen,
keine zusätzliche Einschränkung dar.
Die Kostenfunktionen der Quellen berechnen sich also in Bereich I nach Gleichung 5.11.
Dazu gilt die Nebenbedingung: 0 ≤ Pi ab ≤ Pi N, die die Kostenfunktionen wie in Abbildung
5.6 beschränken. Durch eine geeignete Wahl des globalen Parameters νI ist sicherzustellen,
dass die Kostenfunktionen in Bereich I ihre Nennleistung erreichen.
Betrachten wir dazu ein einfaches Beispiel aus zwei parallel geschalteten Generatoren.
Die zugeführte Leistung jedes Generators lässt sich durch Gleichung (5.4) beschreiben.




= 1/ηk + 2 · k · Pab. (5.13)
Für resistive Verluste in den Generatoren ist k > 0 und damit Gleichung (5.13) streng
monoton steigend. Für den Spezialfall k = 0 ergibt sich für den Preis wiederum 1/ηk. Damit
können die Kostenfunktionen aus Abbildung 5.6 für Quellen mit konstantem Wirkungsgrad
weiter verwendet werden.
Für Generator 1 aus dem Beispiel ist P1 N = 1 kW, ηk1 =0,8 und k1 = 5 · 10−5 1/W.
Für Generator 2 ist P2 N = 1 kW, ηk2 =0,99 und k2 = 4 · 10−4 1/W. Die konstanten
Verluste PV spielen für die Optimierung des Gesamtwirkungsgrades keine Rolle, da sie nicht
vermieden werden können. Abbildung 5.7 zeigt die Kostenfunktionen der zwei Generatoren.
Generator 1 hat einen kleineren Anfangswirkungsgrad ηk1 und relative kleine resistive
Verluste, was sich in der steilen Kostenfunktion wiederspiegelt. Generator 2 hat einen sehr
hohen Anfangswirkungsgrad ηk2, aber dafür relativ hohe resistive Verluste, was sich in der
ﬂacheren Kostenfunktion äußert.
Für drei verschiedene Lastfälle ist in Abbildung 5.8 die gesamte zugeführte Leistung über
der abgegeben Leistung von Generator 1 (kurz P1) dargestellt. Durch die Nebenbedingung
P2 = PD − P1 ergibt sich die Leistung von Generator 2. Im ersten Fall (PD = 150W)
existiert durch die Begrenzung P1 ≥ 0 kein lokales Optimum. Da die Begrenzungen in den
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Abbildung 5.7: Kostenfunktionen von zwei Quellen mit konstanten, linearen und quadrati-
schen Verlusten.






































PD = 1800 W
P1in W
Optimum
Abbildung 5.8: Zugeführte Leistung der zwei Generatoren und Darstellung des Optimums
für drei Lastfälle.
Kostenfunktionen berücksichtigt sind, wird Generator 2 zu 100 % ausgewählt. Für den Fall
PD = 1kW gibt es ein Minimum bei P1 ≈ 620W. Im dritten Fall ist der Leistungsbedarf
bereits so groß, dass Generator 1 auf 1 kW begrenzt werden muss. Die verbleibenden
800W werden von Generator 2 übernommen. Durch die in Abbildung 5.7 dargestellten
Kostenfunktionen wird das Optimum unter Einhaltung der Nebenbedingung und der
Grenzen jedes einzelnen Generators in jedem Fall gefunden.
Es lässt sich somit für eine beliebige konvexe Funktion Pzu(Pab) einer Quelle eine Kosten-
funktion durch Gleichung (5.11) bestimmen. In dem hier betrachteten elektrischen System
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genügt die Berücksichtigung von konstanten, linearen und quadratischen Verlusten durch
Gleichung (5.4). Die Abgabeleistung einer Quelle ist damit ein zusätzliches Ausgangssignal
des EM, falls die Energieeﬃzienz zu optimieren ist. Die Kostenfunktionen von Quellen sind
eindeutig aus ihrer Nennleistung PN, der erlaubten stationären Überlast POV und ihrer
Energieeﬃzienz bestimmbar.
5.3.3 Energieverteilung
Neben den Lasten und Quellen sind auch wesentliche Elemente der Energieverteilung für
das EM zu berücksichtigen. Durch das Verlustemodell können Leistungsverluste der Ener-
gieverteilung abgebildet werden. Die in dieser Arbeit relevanten Verluste von Kabeln und
Konvertern lassen sich, genau wie Verluste in Generatoren, gut durch ein Polynom zweiten
Grades modellieren. Die Eingangsleistung ist dabei größer oder gleich der Ausgangsleistung.
Um diese Verluste auch bei der Optimierung der Energieeﬃzienz zu berücksichtigen, ist der
Preisanstieg über dem Element entsprechend zu bestimmen.
Betrachten wir dazu das Beispiel in Abbildung 5.9. Es sind zwei Quellen G1 und G2
vorhanden, die jeweils über eine verlustbehaftete Leitung (V1 und V2) einen gemeinsa-
men Punkt speisen. Betrachtet man nun G1 und V1 als ein Element, ergibt sich für die
zugeführte Leistung am Generator Pzu in Abhängigkeit von der Ausgangsleistung P2 des
Verlustelements:
Pzu = f(P2) = fG(fV (P2)). (5.14)





= f˙G(fV (P2)) · ˙fV (P2) = f˙G(P1) · ˙fV (P2). (5.15)
Bei in Reihe geschalteten Komponenten können also einfach die Preise multipliziert werden.










Abbildung 5.9: Berücksichtigung von Verlusten der Energieverteilung.
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für den Preis implementiert:
ν2 = ν1 · ˙fV (P2) = ν1 · νV. (5.16)
Haben G1 und V1 jeweils einen konstanten Wirkungsgrad, ergibt sich der Gesamtwirkungs-
grad nach dieser Gleichung zu 1/η2 = 1/η1 · 1/ηV oder η2 = η1 · ηV.
Die Berechnung des Preises nach Gleichung (5.16) ist jedoch nur nötig, wenn parallele
Quellen vorhanden sind und sich die Verlust-Komponente zwischen der Quelle und dem
gemeinsamen Einspeisepunkt beﬁndet. Andernfalls kann zur Vereinfachung des Gleichungs-
systems einfach ν2 = ν1 gesetzt werden. Die Last in Abbildung 5.9 kann beispielsweise
nur durch V3 gespeist werden. Die Verluste von V3 können bei einem vorgegebenen Leis-
tungsbedarf der Last nicht vermieden werden und sind damit für die Optimierung der
Energieeﬃzienz des Systems nicht von Bedeutung.
Um auch bei Verwendung der Verlust-Elemente ein globales Optimum zu garantieren, muss
Gleichung (5.14) konvex sein. Um eine konvexe Funktion f(x) zu erhalten, muss f¨(x) ≥ 0
sein. Allgemein lässt sich die zweite Ableitung einer verketteten Funktion f(x) = h(g(x))
bestimmen nach:
f¨(x) = h¨(g(x)) · g˙(x)2 + h˙(g(x)) · g¨(x). (5.17)
Eine konvexe Funktion f(x) ist beispielsweise garantiert, wenn h und g konvex sind und
wenn h monoton steigend ist (h˙ ≥ 0). Konvexe Einzelfunktionen waren bereits gefordert.
Zudem ist in den meisten realen Fällen zu erwarten, dass bei steigender Nutzleistung
auch die zugeführte Leistung steigt und damit h monoton steigend ist. Für die bisher
verwendeten Polynome nach Gleichung (5.4) sind diese Bedingungen erfüllt. Es wird also
auch bei Verwendung eines Verluste-Elements das globale Optimum gefunden. Zudem
bleiben die resultierenden Kostenfunktionen streng monoton.
Für die Leistungsbilanz des Verlustmodells ist ein Polynom zweiten Grades implemen-
tiert:
P1(P2) = PV + 1/ηk · P2 + k · |P2| · P2. (5.18)
Dadurch bleibt die Funktion auch für negative P2 monoton steigend. Die Funktion ist nur
noch für positive P2 konvex, jedoch werden hier ausschließlich positive P2 betrachtet.
Das Modell lässt sich damit eindeutig aus den drei Parametern PV , ηk und k bestimmen.
Für die Berechnung des Preises gilt:
ν2 = if optimize then max(1; 1/ηk + 2 · k · P2) · ν1 else ν1. (5.19)
Durch den logischen Parameter optimize lässt sich das Gleichungssystem vereinfachen,




Das Begrenzungsmodell ist ein weiteres wichtiges Element der Energiemanagement-
Bibliothek. Es wird benötigt, um Systemgrenzen, wie z. B. von Kabeln oder Konvertern,
einhalten zu können. Um die Leistung auf Pmax zu begrenzen, muss der Preis ν2 am Ausgang
beim Erreichen von Pmax mindestens bis auf νII steigen. Somit lässt sich garantieren, dass
alle Lasten abgeschaltet werden. Neben der Leistungsbilanz P1 = P2 ist daher im Modell
die folgende Gleichung implementiert:
ν2 = ν1 + noEvent
(
if P2 > kth · Pmax then P2 − kth · Pmax(1 − kth) · Pmax · νII else 0
)
. (5.20)
Somit wird der Preis bis kth · Pmax nicht verändert. Von kth · Pmax bis Pmax wird der Preis
ν2 linear mit P2 erhöht. Dadurch bleibt die Monotonie der Kostenfunktionen von Lasten
und Quellen bei Verwendung der Begrenzung erhalten. Neben der maximal erlaubten
Ausgangsleistung Pmax wird noch der Parameter kth benötigt, um das Modell eindeutig zu
bestimmen. In der vorliegenden Arbeit ist kth = 98%.
Abbildung 5.10: Festlegung der Schnittstellen-Variablen für Schalter, Begrenzungen, Kabel
und Konverter.
Für das EM werden Schalter benötigt, um beispielsweise Teilnetze miteinander zu ver-
binden oder voneinander zu trennen. Für einen idealen Schalter mit zwei Konnektoren
gilt im geschlossenen Zustand P1 = P2 und ν1 = ν2 sowie im oﬀenen Zustand P1 = 0 und
P2 = 0. Für einen idealen Wechselschalter mit drei Konnektoren nach Abbildung 5.10 gilt
gleichermaßen im Zustand 1: P3 = P1, P2 = 0 und ν1 = ν3 bzw. im Zustand 2: P3 = P2,
P1 = 0 und ν2 = ν3.
Durch diese Schaltermodelle lässt sich das elektrische Netzwerk während der Laufzeit neu
konﬁgurieren. Dies ist beispielsweise nötig, falls Generatoren ausfallen oder vom APU-
Betrieb auf die Triebwerksgeneratoren umgeschaltet wird.
Wie bereits erwähnt, sind die Konverter- und Kabelmodelle aus Begrenzungs- und Ver-
lustmodellen zusammengesetzt, um eine einfache und intuitive Parametrisierung dieser
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Komponenten zu ermöglichen. Beide Modelle sind gleich aufgebaut, aber anders parametri-
siert, wie in Abbildung 5.11 dargestellt. Durch die gestrichelte Umrandung ist angedeutet,
dass sich die Begrenzung der Ausgangsleistung durch einen Parameter deaktivieren lässt,
da bei in Reihe geschalteten Kabeln, Konvertern und Generatoren die Begrenzung einer
Komponente genügt.
Bei Konvertern ist die Nennleistung PN sowie der konstante Wirkungsgrad ηk bekannt.
Konstante und quadratische Verluste werden im Systemmodell nicht betrachtet. Daher ist
hier die Verlustkomponente eindeutig durch ηk bestimmt. Die maximale Ausgangsleistung







Abbildung 5.11: Kabel- und Konvertermodell der EM-Bibliothek mit optionalem Begrenzer.
Für das Kabelmodell ist die Bestimmung der maximalen Leistung und der Parameter
der Verluste nicht mehr trivial, da diese vom physikalischen Verhalten der Lasten und
Quellen abhängen. Die Ausgangsleistung eines Kabels ist bestimmt durch P2 = U2 · I2,
mit der Ausgangsspannung U2 und dem Ausgangsstrom I2. Die Verlustleistung über dem
Leitungswiderstand ist gegeben durch PR = I22 ·R. Im betrachteten Referenzsystem werden
ausschließlich Konstantleistungslasten betrachtet, P2 ist demnach gegeben und konstant zu






2 · R. (5.21)
Im allgemeinen Fall ist U2 jedoch nicht bekannt und zudem eine Funktion von P2. Für das
Referenzsystem genügt die Betrachtung von zwei Fällen:
1. Das Kabel beﬁndet sich vor dem Spannungsregelungspunkt (POR). Die Ausgangs-
spannung wird auf die Netznennspannung geregelt und ist damit konstant. Es gilt
U2 = UN.
2. Für Kabel, die hinter dem POR liegen, beträgt die Eingangsspannung UN. Die
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Ausgangsspannung ist um den Spannungsabfall UR über dem Leitungswiderstand zu
reduzieren. Dieser ist abhängig von der Ausgangsleistung. Vereinfacht wird hier der
maximal mögliche Spannungsabfall ΔU , der beim Nennstrom IN auftreten kann, als
konstant angenommen. Mit ausreichender Genauigkeit kann die Verlustleistung mit
U2 = UN − ΔU bestimmt werden. Für I2 = IN ist die Berechnung sogar exakt, für
kleinere Ströme wird etwas mehr Verlust angenommen, als tatsächlich vorhanden.
Die Verlust-Komponente des Kabelmodells in Abbildung 5.11 hat also nur den quadratischen
Anteil k:
k = R(UN − ΔU)2 . (5.22)
Die maximale Ausgangsleistung berechnet sich gleichermaßen nach:
Pmax = (UN − ΔU) · IN. (5.23)
Wobei ΔU in Gleichung (5.22) und (5.23) für Kabel vor dem POR gleich Null gesetzt
wird. Das Kabelmodell lässt sich somit eindeutig aus bekannten Parametern bestim-
men.
5.3.4 Einführung von Verhandlungsrunden
Nachdem die Basiskomponenten der Energiemanagement-Bibliothek beschrieben sind, wird
in diesem Abschnitt ein neues Konstrukt eingeführt, das bestimmte Probleme bei der
Verwendung des Marktmodells löst.
Mit der bisher gezeigten Implementierung wird ein Marktgleichgewicht bestimmt, das sich
aus den einzelnen Kostenfunktionen von Lasten und Quellen sowie aus deren Veränderung
durch die Komponenten der Energieverteilung ergibt. Dieses Marktgleichgewicht kann
auch als das Ergebnis einer „Verhandlungsrunde“ betrachtet werden. In diesem Abschnitt
werden die Elemente der Energiemanagement-Bibliothek um mehrere Verhandlungsrunden
erweitert. Die Anzahl der Verhandlungsrunden wird dabei durch den globalen Parameter
nVR bestimmt.
Für den Konnektor bedeutet das, dass Leistung und Preis keine skalaren Größen mehr
sind, sondern Vektoren. Der Konnektor wird also mit dem Parameter nVR erweitert zu:
P [nVR] und ν[nVR]. Auch in den Komponenten der Bibliothek sind nun Kostenfunktionen
für jede Verhandlungsrunde vorhanden. Vorerst soll angenommen werden, dass die Kosten-
funktionen und Gleichungen in jeder Verhandlungsrunde identisch sind. Es wird also in
jeder Verhandlungsrunde das gleiche Marktgleichgewicht ermittelt.
Durch Auswertung der Lösung in einer Verhandlungsrunde lassen sich die Kostenfunktio-
nen und Gleichungen in den Komponenten für die folgenden Verhandlungsrunden iterativ
anpassen. Mit diesem Grundprinzip werden im Folgenden weitere Funktionalitäten in das
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Energiemanagement integriert.
Schaltbare Lasten haben eine kontinuierliche Kostenfunktion, aber ein diskretes Stellsi-
gnal. Die Leistung im Konnektor der Lastkomponente kann daher von der tatsächlichen
Leistung im elektrischen System abweichen. Durch eine zusätzliche Verhandlungsrunde
lässt sich der diskrete Schaltzustand in den Kostenfunktionen berücksichtigen.
Betrachten wir dazu in Abbildung 5.12 ein einfaches Beispiel aus einer Quelle, einer kontinu-
ierlichen Last (Last1) und einer schaltbaren Last (Last2). Die Quelle hat eine Nennleistung
von 10 kW. Last1 hat einen konstanten Leistungsbedarf von 8 kW und eine niedrige Priorität.
Der Bedarf von Last2 steigt linear von 0 bis 12 kW in 80 Sekunden. Last2 hat eine hohe
Priorität.
Abbildung 5.13 zeigt die Stellsignale und den Leistungsbedarf der Komponenten für zwei
Verhandlungsrunden. In der ersten Runde sind alle Kostenfunktionen so implementiert, wie
bisher beschrieben. Da Last2 eine höhere Priorität hat, wird die Leistung von Last1 beim








Abbildung 5.12: EM mit einer Quelle, einer schaltbaren und einer kontinuierlichen Last.
































Zeit in s Zeit in s
Last1 Last2 Last1 Last2
Leistungsbedarf Gestellte Leistung Quelle
tatsächliche Leistung Stellsignal
Verhandlungsrunde 1 Verhandlungsrunde 2
Nennleistung
Abbildung 5.13: Stellsignale der Komponenten für die beiden Verhandlungsrunden.
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der Leistungsbedarf von Last2 die Nennleistung der Quelle (plus der erlaubten stationären
Überlast), wird Last2 deaktiviert. Da die Kostenfunktion von Last2 kontinuierlich ist, wird
im Marktmodell allerdings weiter angenommen, dass Last2 kontinuierlich reduziert wurde.
Daraus resultieren zwei Probleme. Erstens sind nun alle Lasten deaktiviert, obwohl die
Quelle Last1 vollständig versorgen könnte. Zweitens wird in der Quelle angenommen, dass
sie weiterhin ihre volle Leistung liefert. Solange keine Stellsignale für die Quellen benötigt
werden, ist dies kein Problem. Sind allerdings parallele Quellen vorhanden, bei denen die
Energieeﬃzienz optimiert werden soll, stimmen der tatsächliche Leistungsbedarf und die
Stellsignale für die Quellen nicht mehr überein. In diesem „extremen“ Beispiel wird also
die volle Nennleistung angenommen, aber keine Leistung vom System gefordert.
Durch das Einführen einer weiteren Verhandlungsrunde, lässt sich nun der Schaltzustand
von schaltbaren Lasten in deren Kostenfunktionen berücksichtigen:
• Ist eine schaltbare Last in der ersten Runde im Marktmodell aktiviert, wird die
Kostenfunktion für die zweite Runde nicht verändert.
• Ist eine schaltbare Last in der ersten Runde im Marktmodell deaktiviert, wird der
Leistungsbedarf der Kostenfunktion auf Null gesetzt. Damit ist die Leistung im
Konnektor Null.
Alle Stellsignale der Komponenten werden von der zweiten Verhandlungsrunde abgeleitet.
Betrachten wir dazu in Abbildung 5.13 die Stellsignale der zweiten Verhandlungsrunde
für das Beispiel. Überschreitet der Leistungsbedarf von Last2 die Nennleistung der Quelle,
wird Last2 weiterhin deaktiviert. Jedoch wird nun Last1 wieder zu 100 % aktiviert, da in
der zweiten Runde bekannt ist, dass Last2 deaktiviert ist. Auch das Stellsignal der Quelle
stimmt nun mit dem tatsächlichen Leistungsbedarf überein.
Sind schaltbare Lasten vorhanden, kann somit zum einen die Verfügbarkeit der kontinu-
ierlichen Lasten erhöht werden und zum anderen die Stellsignale für Quellen verbessert
werden. Dazu wird eine zusätzliche Verhandlungsrunde benötigt. In den Markteinstellungen
ist daher ein neuer logischer Parameter deﬁniert: SchaltbareLastenVorhanden. Ist dieser
wahr, wird nVR um 1 erhöht.
Für das elektrische System werden in der vorliegenden Arbeit ausschließlich Quellen be-
trachtet, bei denen die Funktion Pzu(Pab) konvex ist und damit deren Kostenfunktion
monoton. Die multiphysikalische Energiemanagement-Bibliothek wird jedoch in [52] auch
für Klimasysteme eingesetzt, also für die thermische Domäne. Hier können nicht-konvexe
oder sogar konkave Funktionen Pzu(Pab) einzelner Quellen auftreten.
Mit dem bisherigen Ansatz führt dies zu zwei Problemen. Erstens können die resultierenden
nichtmonotone Kostenkurven im Marktmodell nicht implementiert werden, da Monotonie
gefordert wird. Zweitens ist nicht mehr garantiert, dass die gesamte zugeführte Leistung
(Gleichung (5.7) auf Seite 65) konvex ist. Im schlimmsten Fall kann diese sogar konkav
sein, was wiederum dazu führt, dass im Marktmodell der minimale Gesamtwirkungsgrad
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gefunden wird und nicht der maximale.
Das Problem der nichtmonotonen Kostenfunktionen lässt sich durch Annähern dieser
mit monotonen Hüllkurven in mehreren Verhandlungsrunden lösen. Dazu wird ein Algorith-
mus von Zimmer [80] eingesetzt, der in Abbildung 5.14 illustriert ist:
1. Dabei wird in einer ersten Runde eine monotone Hüllkurve so gelegt, dass der
nichtmonotone Teil der Kostenfunktion durch eine Gerade mit endlichem Anstieg
genähert wird.
2. Mit dieser Hüllkurve wird das Marktgleichgewicht in der aktuellen Runde ermittelt,
dargestellt durch den Punkt (P1, ν1).
3. Für die ermittelte Leistung wird anschließend der tatsächliche Preis ν ′1 auf der
nichtmonotonen Funktion bestimmt.
4. Im nächsten Schritt wird für die folgende Verhandlungsrunde eine monotone Hüllkurve
ermittelt, die durch den Punkt (P1, ν ′1) verläuft.










Abbildung 5.14: Annäherung einer nichtmonotonen Kostenfunktion durch monotone Hüll-
kurven nach [80].
In vielen praktischen Beispielen hat nQ = 4 genügt, um das Optimum hinreichend genau zu
ermitteln, vorausgesetzt, dass die gesamte zugeführte Leistung aller Quellen eine konvexe
Funktion ist.
Die Funktionen Pzu(Pab) der in [52] betrachteten Quellen ändern sich stark in Abhängigkeit
von Betriebs- und Umgebungsbedingungen. Es ist nicht bekannt, ob diese Funktionen zu
einem Zeitpunkt konvex, konkav oder stückweise konvex/konkav sind.
In [52] werden daher neben den nQ Verhandlungsrunden mit Kostenfunktionen nach
Gleichung (5.11) (ν = ∂Pzu/∂Pab) weitere nQ Runden eingeführt, bei denen sich der
Preis aus ν = 1/η = Pzu/Pab berechnet. Zudem wird der pseudophysikalische Konnektor
mit der Flussvariablen Pzu[nVR] (Zugeführte Leistung) und der Potentialvariablen η[nVR]
(Gesamtwirkungsgrad) erweitert. In Verbindungspunkten kann der Gesamtwirkungsgrad η
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aus der gesamten Nutzleistung P und der gesamten zugeführten Leistung Pzu bestimmt
werden. Dadurch lässt sich zu jedem Zeitpunkt die beste Verhandlungsrunde ermitteln, die
einen maximalen Gesamtwirkungsgrad ermöglicht.
In [52] führt dieses Verfahren zu einem globalen Optimum der dort betrachteten Systeme,
obwohl die gesamte zugeführte Leistung aller Quellen zu den meisten Zeitpunkten keine
konvexe Funktion ist.
Da sich die Quellen des elektrischen Referenzsystems durch konvexe Funktionen abbilden
lassen, wird der erweiterte Konnektor ausschließlich für das thermische Management in
Abschnitt 7.3 verwendet. Zudem ist für das elektrische System nQ = 1.
In diesem Abschnitt wurde aufgezeigt, wie sich durch Einführung von mehreren Verhand-
lungsrunden bestimmte Probleme lösen lassen. In der vorliegenden Arbeit genügen für das
elektrische System zwei Verhandlungsrunden, da hier nichtmonotone Kostenfunktionen von
Quellen ausgeschlossen werden können.
• Erste Runde: Verwendung der „normalen“ streng monotonen Kostenfunktion aller
Elemente wie in Abschnitt 5.3 beschrieben. Hier wird bereits bestimmt, ob schaltbare
Lasten deaktiviert sind.
• Zweite Runde: Die Kostenfunktionen der schaltbare Lasten werden in Abhängigkeit
von der ersten Runde angepasst.
Dadurch lassen sich alle gestellten Randbedingungen und Anforderungen für das betrachtete
Referenzsystem erfüllen.
5.3.5 Lösen des nichtlinearen Gleichungssystems
In den bisher gezeigten Komponenten sind nichtlineare Gleichungen (z. B. Kostenfunktionen)
implementiert. Beim Zusammenstellen eines Energiemanagements aus den Einzelkompo-
nenten entsteht ein nichtlineares algebraisches Gleichungssystem (Nonlinear Algebraic
Equations, NAEs), das von Dymola zu lösen ist. Die in Dymola zur Verfügung stehenden
Löser sind aber auf die Simulation von gewöhnlichen Diﬀerentialgleichungen (Ordinary
Diﬀerential Equations, ODEs) spezialisiert. So wird das in Abbildung 5.15 dargestellte
Schema zum Lösen von diﬀerential algebraischen Gleichungen verwendet [9]. Das ODE
wird dabei von einem Integrationsalgorithmus gelöst, das NAE in der innersten Schleife von
einem gradientenbasierten Verfahren. In Abhängigkeit von dem resultierenden Fehler der
numerischen Integration wird in der äußersten Schleife die benötigte Schrittweite bestimmt.
Dieses Verfahren ist jedoch für das Energiemanagement nicht gut geeignet, da ausschließ-
lich NAEs vorhanden sind. In Dymola wird somit häuﬁg keine Lösung gefunden, obwohl
eine Lösung durch die monotonen Kostenfunktionen garantiert ist. Um nun dennoch den
integrierten Entwurf des EM mit dem elektrischen System zu ermöglichen, werden die
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Abbildung 5.15: Lösen von gemischten ODEs und NAEs mit drei Simulationsschleifen nach
[9, S. 320].
Gleichungen der Energiemanagement-Bibliothek wie folgt angepasst:
1. Anstelle der monotonen Kostenfunktionen werden streng monotone Kostenfunktionen
verwendet. Deren Ableitung sollte nach Möglichkeit stetig sein.
2. Es werden künstliche Zustände eingeführt, um die nichtlinearen Gleichungssysteme
aufzubrechen und ODEs zu erzeugen.
Der nichtlineare Löser ist gradientenbasiert. Durch streng monotone Kostenfunktionen
ist von jedem Punkt aus sichergestellt, dass zumindest die richtige Richtung zum Lösen
des Gleichungssystems gewählt wird. Zudem existiert durch die strenge Monotonie eine
eindeutige Lösung und die Kostenfunktionen lassen sich invertieren. Die strenge Monotonie
wird durch Addition einer Gerade zur Kostenfunktion der Quellen und Lasten realisiert,
die den relativen Anstieg mk hat, wie Abbildung 5.16 beispielhaft für eine Last mit dem
Leistungsbedarf PD illustriert.
Der Anstieg ist dabei klein genug zu wählen, so dass er praktisch keinen Einﬂuss auf












vorgegeben. Durch die Verwendung der Komponenten der Energieverteilung wird die strenge
Monotonie beibehalten, da hier bereits streng monotone Funktionen implementiert sind.
Jedoch ändern sich die Anstiege der Kostenfunktionen stark mit dem Preis, teilweise sogar
sprunghaft. Soweit möglich wurden daher Kostenfunktionen implementiert, die eine stetige
Ableitung haben. So sind z. B. die Rampen der Kostenfunktionen von Lasten und von einigen
Quellen durch Polynome modelliert, die eine stetige Ableitung auch an den Übergangsstellen
ermöglichen. In der Praxis genügt dies jedoch nicht, um eine stabile Simulation zu erhalten.
Daher werden im Folgenden künstliche Zustände eingeführt.
Zum Lösen eines NAEs werden alle betroﬀenen Gleichungen so sortiert, dass eine kausale
Reihenfolge entsteht. Insbesondere nichtlineare Gleichungssysteme lassen sich jedoch häuﬁg
nicht vollständig kausalisieren. Es resultieren sogenannte algebraische Schleifen, die sich
durch Festlegen von Iterationsvariablen vom NAE-Löser gemeinsam lösen lassen [9, S.
253]. Die Iterationsvariablen lassen sich in der aktuellen Version von Dymola leider nicht
vorgeben, sondern werden vom Pre-Prozessor automatisch festgelegt. Das Auﬃnden der
minimalen Anzahl von Iterationsvariablen lässt sich jedoch nicht garantieren. Sind diese
ungünstig gewählt, wird das Auﬃnden der Lösung erschwert.
Um nun nichtlineare Gleichungssysteme mit vielen Iterationsvariablen aufzubrechen bzw.
die Auswahl der Iterationsvariablen zu beeinﬂussen, können künstliche Zustände eingeführt
werden [79]. Die Größe der algebraischen Schleife wird so reduziert und im Gegenzug eine
ODE erzeugt. Bei der Energiemanagement-Bibliothek kommen als Zustand die beiden
Größen Leistung P oder Preis ν in Frage. Welche Größe vorteilhaft ist, hängt von der
Struktur des Systems ab. Sind viele Elemente in Reihe geschaltet, ist die Vorgabe der
Leistung als Zustand günstig. Sind jedoch viele Komponenten parallel geschaltet, wie etwa
bei einer großen Anzahl von Lasten im elektrischen System, ist die Vorgabe des Preises
meist die bessere Wahl.
Abbildung 5.17 zeigt die implementierten Spezialkomponenten, die einen Zustand im Modell
vorgeben. Neben der Unterscheidung ob Preis oder Leistung vorgegeben wird, kann zwischen
der direkten Vorgabe des Zustands und einem Zustand aus Verzögerung erster Ordnung
unterschieden werden. Die direkte Vorgabe des Preises als Zustand ist beispielsweise durch
die folgende Gleichung realisiert:
















Zustand direkt vorgegeben Zustand aus PT1-Verzögerung
Abbildung 5.17: Spezialkomponenten, die künstliche Zustände (rot) einführen.
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Bei der direkten Vorgabe besteht eine Abhängigkeit zwischen Leistung und Preis. Durch die
Konstante tk lässt sich dabei festlegen, wie viel Leistung die Komponente bereitstellt, wenn
der Preis steigt. Die Komponente wirkt daher wie ein Speicher, der bei Preissteigerung
Leistung zur Verfügung stellt und bei Preisrückgang Leistung aufnimmt. Dieser Speicher
ist im realen System nicht vorhanden, was zu Überlastsituationen führen kann, wenn die
Konstante tk zu groß gewählt ist. Ist tk hingegen sehr klein, wird das System steif und die
Integrationsschrittweite muss klein gewählt werden. Für das Referenzsystem wird tk daher
experimentell bestimmt.
Um diese Nachteile zu umgehen, wurden zwei weitere Modelle implementiert, bei denen nur
an einem der beiden Konnektoren ein Zustand eingefügt wird. Dieser ist die Verzögerung
erster Ordnung (PT1) der entsprechenden Größe am verbleibenden Konnektor. Wird wieder





Diese Implementierung hat zwei wesentliche Vorteile. Erstens sind Preis und Leistung
voneinander entkoppelt. Dadurch ist tk eine reine Zeitkonstante. Die Reaktionszeit von ν2
auf einen Sprung von ν1 ist unabhängig von deren Größe und lässt sich damit allgemein
bestimmen. Zweitens bleibt das System „physikalisch korrekt“, da keine Leistung bereitge-
stellt wird. Durch die Verzögerung des Preises kann das System zwar kurzzeitig überlastet
werden, jedoch lässt sich dies durch ein hinreichend kleines tk verhindern, je nachdem wie
schnell das Energiemanagement reagieren soll.
Die Einführung von künstlichen Zuständen direkt in den Begrenzungsmodellen und Ver-
lustmodellen und damit auch in den Kabel- und Konvertermodellen stellt eine weitere
Möglichkeit dar. Hier lässt sich der additive Preis beim Begrenzungsmodell nach Glei-
chung (5.20) bzw. der multiplikative Preis beim Verlustmodell nach Gleichung (5.16) mit
einem PT1-Glied verzögern, da hier Nichtlinearitäten enthalten sind. Die Größen in den
Konnektoren sind damit nicht direkt verzögert. Ein Preissprung an einem Konnektor der
Komponente führt damit direkt zu einem Preissprung an dem anderen Konnektor. Dies ist
sehr vorteilhaft, da beispielsweise eine Generatorüberlast sofort von den Lasten wahrge-
nommen wird und diese unverzögert geschalten werden.
Für die Implementierung des Referenzsystem wird daher vorrangig die Einführung von
künstlichen Zuständen in den Begrenzungsmodellen und Verlustmodellen gewählt. Lediglich
an der zentralen Sammelschiene ist die direkte Vorgabe des Preises sinnvoll, wie im folgenden
Abschnitt gezeigt wird.
Bei der Einführung künstlicher Zustände sollte immer der Grundsatz beachtet werden: „So
viel wie nötig, so wenig wie möglich“. Falls zudem die direkte Vorgabe von Iterationsvaria-
blen in Dymola oder ähnlichen Simulationsumgebungen in Zukunft möglich wird, kann die
Anzahl der benötigten künstlichen Zuständen weiter reduziert werden.
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Abschließend soll noch erwähnt werden, dass für eine Implementierung des EM auf
Echtzeitsystemen ein anderer nichtlinearer Löser verwendet werden sollte, als der in Dymola
verwendete gradientenbasierte Löser. So ist beispielsweise das Bisektionsverfahren sehr gut
geeignet, um nichtlineare algebraischen Gleichungssysteme mit einer Iterationsvariablen zu
lösen, da in der EM-Bibliothek ausschließlich monotone Kostenfunktionen implementiert
wurden.
5.4 Implementierung für Referenzsystem
Die Energiemanagement-Bibliothek lässt sich nun verwenden, um ein konkretes EM für
das Referenzsystem zu implementieren. Da die einzelnen Elemente der Bibliothek den
Elementen des elektrischen Systemmodels entsprechen und der Leistungsﬂuss mit dem
Stromﬂuss strukturell übereinstimmt, ist das Energiemanagement und das Systemmodell
identisch strukturiert, wie Abbildung 5.18 zeigt. Bei bekannter Struktur des Systems ist
demnach auch die Struktur des Energiemanagements bekannt. Des Weiteren entsprechen
die benötigten Parameter der EM-Komponenten denen der Systemkomponenten. Daher ist
unter Verwendung der Energiemanagement-Bibliothek eine intuitive Implementierung eines
EM möglich.
Die Position der Sammelschiene ist ein geeigneter Punkt für die Vorgabe eines künstlichen
Abbildung 5.18: Energiemanagement für einen Teil des Referenzsystems.
80
5.4 Implementierung für Referenzsystem
Zustands im EM, da mit diesem Punkt meist eine große Anzahl von Lasten verbunden
ist. Hier lässt sich das resultierende nichtlineare Gleichungssystem durch die Vorgabe des
Preises sehr gut aufbrechen. Zudem sind noch Zustände in den Kabelmodellen enthalten.
Da Energiemanagement und Systemmodell strukturell übereinstimmen, liegt die Idee
nahe, die jeweiligen Komponentenmodelle ineinander zu integrieren, so dass die Gleichun-
gen und die Konnektoren einer Systemmodellkomponente und einer Energiemanagement-
Komponente in ein Komponentenmodell zusammengefasst werden. Dadurch würden zum
einen die Schnittstellen zwischen Energiemanagement und Systemmodell wegfallen und
zum anderen die Komponenten nur einmal parametrisiert werden, was das Erstellen eines
Energiemanagements für ein Systemmodell weiter beschleunigt. Dieses Vorgehen ist auch
sehr zu empfehlen, wenn ausschließlich ein Werkzeug für die Vorentwicklung des elektrischen
Systems unter Berücksichtigung eines Energiemanagements benötigt wird.
Das Ziel der vorliegenden Arbeit ist jedoch das modellbasierte Entwickeln eines Energiema-
nagements, das später mit dem realen System interagieren soll. Daher ist es wichtig, die
Schnittstellen zwischen Systemmodell und Energiemanagement im Modell zu berücksich-
tigen. Dadurch lassen sich diese bereits im Modell validieren und das Verhalten des EM
bei parametrischen Abweichungen zwischen System und EM untersuchen. Bei Verwendung
vorhandener Werkzeugketten lässt sich zudem direkt aus dem Modelica-Modell des EM
ausführbarer Code für Echtzeitsysteme erstellen, wie bereits in Abschnitt 5.1 erläutert.
Daher werden die Komponenten des Systemmodells und des Energiemanagements hier
nicht ineinander integriert.
Abbildung 5.19 zeigt die oberste Hierarchieebene des implementierten Energiemanagements
für das betrachtete Referenzsystem. Auch hier stimmt die Struktur mit der des Referenzsy-
stemmodells aus Abbildung 4.13 auf Seite 53 überein. Die Schnittstellen zum Systemmodell
umfassen die Signalkonnektoren der schaltbaren, kontinuierlichen und essenziellen Lasten,
die Systemzustände, die einen Einﬂuss auf die Priorität der Lasten haben und die Stellsigna-
le der Generatoren. Durch das „GeneratorAktiv-Signal“ wird bestimmt, welche Generatoren
zu einem Zeitpunkt aktiv sind und damit zur Erzeugung von elektrischer Leistung zur
Verfügung stehen, um beispielsweise Fehlerfälle zu simulieren.
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Abbildung 5.19: Energiemanagement für das Referenzsystem.
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Implementierung
Die Implementierung des Energiemanagements für das Referenzsystem ist zunächst bezüglich
der gestellten Anforderungen und Randbedingungen formal zu veriﬁzieren und anhand
geeigneter Mittel zu validieren, bevor im folgenden Kapitel konkrete Ergebnisse analysiert
und ausgewertet werden. Dadurch lassen sich die wesentlichen technischen Risiken für die
spätere Integration des EM in das elektrische System bereits im Vorfeld analysieren und
begrenzen. Dazu zählen insbesondere das Einhalten von Systemgrenzen, die Auswertung
der Schaltaktivitäten, die Überprüfung der Lastverfügbarkeiten sowie die Auswertung der
benötigten Rechenzeit, um ein echtzeitfähiges EM zu ermöglichen.
6.1 Veriﬁzierung
Im Gegensatz zur Validierung, wird bei der formalen Veriﬁzierung lediglich überprüft, ob
alle in Abschnitt 5.1 genannten Anforderungen und Randbedingungen durch geeignete
Mittel der Implementierung berücksichtigt sind. Ob diese Mittel die Anforderungen und
Randbedingungen in der Simulation oder in der Praxis tatsächlich einhalten, ist nicht
Bestandteil der Veriﬁzierung. Dies ist im folgenden Abschnitt für ausgesuchte Punkte am
Systemmodell zu validieren.
Tabelle 6.1 zeigt die Veriﬁzierung der Anforderungen und Randbedingungen aus Abschnitt
5.1. Diese werden mit geeigneten Mitteln der Implementierung in Verbindung gesetzt. Ob
die Implementierung objektorientiert ist, lässt sich bereits mit der Tabelle und der in
Kapitel 5 vorgestellten Implementierung ausreichend nachweisen. Die multiphysikalische
Verwendung wird in Abschnitt 7.3 durch eine Implementierung für das thermische
Management weiter untermauert. Die verbleibenden Punkte werden im folgenden Abschnitt
zusätzlich unter Verwendung des Systemmodels validiert, also in Simulationen getestet.
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Tabelle 6.1: Veriﬁzierung der Anforderungen und Randbedingungen.
Was Erfüllt durch
Objektorientiert Durch Verwendung der entwickelten Modelica-Bibliothek lässt sich
intuitiv ein EM aus Einzelbausteinen zusammenstellen.
Multiphysikalisch Die Leistung im Konnektor des EM ist nicht auf die elektrische
Domäne beschränkt. Vielmehr lassen sich viele Formen von Leis-
tung und damit auch Energie berücksichtigen. Der Ansatz ist also
multiphysikalisch.
Systemgrenzen Durch die Begrenzung der Kostenfunktion von Quellen, die Einfüh-
rung des Begrenzungsmodells für Kabel und Konverter sowie durch
die Einteilung der Preisachse in drei Bereiche werden Systemgrenzen
eingehalten.
Einschaltströme Stellen die Lasten ein Signal mit ihrem stationären Leistungsbedarf
zur Verfügung, wie im Systemmodell angenommen, wird nicht auf
Einschaltströme reagiert. Wird der Bedarf aus aktuellen Messwerten
von Strom und Spannung ermittelt, kann durch Verwendung eines
PT1-Gliedes oder eines anderen Signalﬁlters die Leistung geglättet
werden.
Schaltaktivitäten Durch die Verzögerung von Stellsignalen lassen sich Lastzuschaltun-
gen begrenzen und damit die Schaltaktivitäten des EM reduzieren.
Lastverfügbarkeiten Durch die vorgestellte Bestimmung der Kostenfunktionen von Lasten,
werden Lasten nach ihrer Priorität geschaltet und nur so viele Lasten
wie nötig deaktiviert, um eine Überlast des Systems zu verhindern.
Die Lastverfügbarkeit von kontinuierlichen Lasten wird zusätzlich
durch Nachverhandeln verbessert.
Generatorüberlast Durch steigende Kostenfunktionen der Quellen in Bereich II (von PN
bis PN+POV) wird die erlaubte stationäre Überlast von Generatoren
insbesondere von Lasten mit hoher Priorität genutzt.
Rechenzeit Bei der Implementierung wurde auf einfache Algorithmen und damit
auch eine geringe Rechenzeit geachtet. So wird beispielsweise bei der
Optimierung der Energieeﬃzienz kein komplexer Optimierungsalgo-
rithmus eingesetzt. Es genügt die Addition der Kostenfunktionen
von Quellen im Konnektor und die anschließende Bestimmung des
Schnittpunktes mit dem Leistungsbedarf der Lasten.
Schnittstellen Die Schnittstellen des EM entsprechen den geforderten Schnittstel-
len.
6.2 Validierung am Systemmodel
Die modellbasierte Validierung ersetzt zunehmend reale Tests und Experimente [26, 29].
So lässt sich schon frühzeitig ohne die Verfügbarkeit von Hardware überprüfen, ob Anfor-
derungen und Randbedingungen eingehalten werden können [49, 50]. Zudem lassen sich
die Vorteile von neuen Technologien frühzeitig quantiﬁzieren. Dies gilt insbesondere bei
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der Integration von einzelnen Komponenten oder Algorithmen in ein System. Hierbei ist
Modelica sehr gut geeignet, um diese physikalischen Systeme nachzubilden. Eine abschlie-
ßende Validierung am realen System sollte zwar nicht ersetzt werden, jedoch lassen sich die
Anzahl der Iterationen und damit die Entwicklungszeit und die Entwicklungskosten stark
reduzieren.
Für das EM werden die folgenden Punkte am Systemmodell validiert:
1. Einhaltung von Systemgrenzen: Die Einhaltung von Systemgrenzen wird über-
prüft und im Modell überwacht.
2. Auswertung der Schaltaktivitäten: Die Begrenzung der Lastzuschaltungen wird
getestet. Abschließend werden die Schaltaktivitäten des EM ausgewertet.
3. Überprüfung der Lastverfügbarkeiten: Die Verfügbarkeiten von Lasten werden
überwacht und die Ausnutzung der Generatorüberlast von Lasten hoher Priorität
überprüft.
4. Auswertung der Rechenzeit: Abschließend wird die benötigte Rechenzeit für die
Simulation in Dymola bei Verwendung verschiedener Löser ausgewertet.
Abbildung 6.1 zeigt die Versuchsanordnung, die zur Validierung des EM verwendet wird.
Der Block „HVDC_System“ enthält das Modell des Referenzsystems aus Abbildung 4.13.
Lediglich der Missionsblock wurde aus dem Systemmodell auf die oberste Modellebene
verschoben, um von hier leichter Missionsparameter verändern zu können. Das Energiema-
nagement entspricht dem aus Abbildung 5.19.
Der „globalSeed“ enthält einen globalen Parameter für die „Noise“-Bibliothek, mit dem der
Zufallszahlen-Generator beeinﬂusst werden kann [28]. Durch Veränderung dieses Parame-
ters können schnell neue Lastproﬁle erzeugt werden, die der gleichen Verteilungsfunktion
Abbildung 6.1: Validierung des Energiemanagements am Systemmodel.
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gehorchen. Weiterhin werden für alle Simulationen maximal mögliche Vereisungsbedingun-
gen angenommen (IcingConditions=wahr), da dies zu einer maximalen Gesamtlast führt.
Zuletzt kann noch vorgegeben werden, welche Generatoren in welchen Flugphasen aktiv
sind. Hierdurch lässt sich beispielsweise ein Generatorausfall simulieren.
Mit dieser Versuchsanordnung lässt sich bereits die Schnittstelle zwischen EM und System va-
lidieren. Fehlerhafte Verbindungen würden z. B. zu einem Fehler bei der Übersetzung führen
oder durch Fehlverhalten in den hier folgenden Tests bemerkt werden.
6.2.1 Einhaltung von Systemgrenzen
In den ersten Simulationen wird überprüft, ob die vorgegebenen Systemgrenzen vom EM
eingehalten werden. Dazu zählen die elektrischen Ausgangsleistungen der Generatoren und
Konverter sowie die Ströme in den Kabeln.
Um die Einhaltung der Systemgrenzen durch das EM zu überprüfen, werden zwei Überlast-
szenarien betrachtet:
1. Ein Generator (SG4) ist für den gesamten Flug ausgefallen.
2. Der Konverter am Anschluss AC1 aus Abbildung 4.8 auf Seite 47, der 115 V Wechsel-
spannung für die Kabinenlasten bereitstellt, wird um 20 kW zu klein dimensioniert.
Im ersten Fall wird angenommen, dass das Referenzsystem bereits mit realistischen Last-
proﬁlen dimensioniert ist (siehe Abschnitt 7.1.2). Das bedeutet, dass bei den realistischen
Lastproﬁlen und vier funktionstüchtigen Triebwerksgeneratoren keine Last während des
gesamten Fluges geschaltet oder reduziert werden muss. Alle Komponenten werden dabei
um mindestens 5 % überdimensioniert. Der resultierende Leistungsverlauf der Generatoren
sowie der resultierende Strom der Generatorkabel sind in Abbildung 6.2 zusammen mit den
gewählten Nenngrößen von Leistung (PN) und Strom (IN) für die Referenzmission darge-
stellt. Es wird dabei eine gleichmäßige Verteilung der Leistung auf alle aktiven Generatoren
angenommen.
Da beim ersten Überlastszenario lediglich drei der vier Generatoren zur Verfügung stehen,
werden bei gleichen Lastproﬁlen zu einigen Zeitpunkten Überlasten auftreten. Um die
Überlastung von Generatoren und Kabeln zu verhindern, muss das EM Lasten abschalten
oder reduzieren. Die resultierenden Simulationsergebnisse sind ebenfalls in Abbildung 6.2
dargestellt.
Es lässt sich gut erkennen, dass die Systemgrenzen der Generatoren und Generatorkabel
eingehalten werden. Die Leistungsgrenze der Generatoren beträgt hierbei PN + POV, da
eine stationäre Überlast von POV = 0,02 · PN erlaubt ist. Zudem ist eine Glättung der
Generatorleistung und des Leiterstroms in den Bereichen erkennbar, in denen die Genera-
torleistung durch das EM begrenzt wird. Dies lässt sich durch die schnelle Reaktion des
86
6.2 Validierung am Systemmodel














Zeit in Minuten 
PN PN+POV Generatorleistung
4 Generatoren verfügbar 3 Generatoren verfügbar














Zeit in Minuten 
IN Leiterstrom
4 Generatoren verfügbar 3 Generatoren verfügbar
Abbildung 6.2: Überlastszenario 1 - Generatorleistung und Leiterstrom für die Auslegung
mit realistischen Lastproﬁlen (4 Generatoren verfügbar) und Begrenzung von Leistung und
Strom bei Ausfall eines Generators (3 Generatoren verfügbar).
EM auf Überlasten sowie das verzögerte Anschalten oder Erhöhen der Lasten erklären.
Die Reaktionsgeschwindigkeiten des EM auf sich ändernde Bedingungen, wie etwa der
Leistungsbedarf der Lasten, hat einen signiﬁkanten Einﬂuss auf die Anzahl der Schaltakti-
vitäten. Dies gilt insbesondere bei der Reaktivierung von Lasten. Auf diesen Punkt wird in
Abschnitt 6.2.2 detailliert eingegangen.
Im zweiten Überlastszenario sind wieder vier Triebwerksgeneratoren verfügbar. Jedoch wird
ein Kabinen-Konverter mit PN 2 = 60 kW um 20 kW zu klein dimensioniert. Die resultieren-
den Simulationsverläufe der Konverterleistungen sind in Abbildung 6.3 zu sehen. Auch hier
wird eine Überlast des Konverters durch das EM verhindert und es erfolgt eine Glättung
der Konverterleistung. Es lässt sich dabei gut erkennen, dass die Konverterleistung bereits
bei 98% der Nennleistung begrenzt wird, um eine sichere Einhaltung der Systemgrenze zu
garantieren.
Da die Begrenzung der Konverterleistung im EM durch ein PT1-Glied verzögert ist, wird
die Nennleistung an der in Abbildung 6.3 gekennzeichneten Stelle um 400 W (0,7 %) für
eine Zeitspanne von ca. 50 ms überschritten1. Überlasten, die weniger als eine Sekunde
andauern, werden jedoch vom System geduldet, das EM muss hier nicht reagieren. Zudem ist
es praktisch nicht möglich, ohne Zeitverzögerung auf einen zufälligen oder unangemeldeten
Leistungssprung zu reagieren.
Um diese kurzzeitige Überlast dennoch zu verhindern, kann beispielsweise die Zeitkonstante
1Die Bordküchen erzeugen an dieser Stelle einen sehr steilen Anstieg des Leistungsbedarfs, jedoch
keinen Sprung.
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Zeit in Minuten 
Begrenzung mit PN 1 Begrenzung mit PN 2
Konverterleistung
PN 1 PN 2
Pmax = 60,4 kW (> 60 kW für 50 ms)
Abbildung 6.3: Überlastszenario 2 - Leistung des Kabinenkonverters mit PN 1 = 80 kW und
PN 2 = 60 kW.
der Leistungsbegrenzung weiter reduziert werden. Besser ist jedoch eine Voranmeldung
großer Lasten. In der Praxis kann das realisiert werden, indem Lasten ihren Leistungsbedarf
an das EM mitteilen und erst mit wenigen Sekunden Verzögerung auch wirklich erhö-
hen. Solche prädiktiven Bedarfsmeldungen sind für alle großen Lasten sehr zu empfehlen.
Dies würde zudem die Schaltaktivitäten des EM reduzieren und kurzzeitige Überlasten
verhindern oder zumindest vermindern.
Um die Einhaltung der Systemgrenzen durch das EM leichter überprüfen zu können, wird
für alle zukünftigen Simulationen eine Warnung ausgegeben, sobald eine Überlast von
Generatoren, Kabeln oder Konvertern länger als eine Sekunde andauert2. Transiente Über-
lasten, die das EM innerhalb von einer Sekunde auﬂöst, werden nicht als Überlast gewertet.
Dazu zählen beispielsweise auch transiente Überlasten durch Einschaltströme. Durch die
Ausgabe der Warnungen lässt sich nach abgeschlossener Simulation leicht überprüfen, ob
stationäre Überlasten aufgetreten sind. Zudem kann deren Ursache in der Simulation leicht
nachvollzogen werden.
Bisher wurde angenommen, dass die Leistungen der Komponenten im EM mit den Leis-
tungen im System oder Systemmodell in ausreichender Genauigkeit übereinstimmen. Ist
dies nicht der Fall, können Abweichungen zu Überlastsituationen führen. Ein Vergleich der
Generatorleistungen von SG1 und APU1 zwischen Systemmodell und EM ist beispielhaft in
Abbildung 6.4 dargestellt. Die Leistungen stimmen sehr gut überein. In dem Ausschnitt ist
jedoch eine geringe systematische Abweichung zwischen EM und Systemmodell erkennbar.
Diese resultiert aus den streng monotonen Kostenfunktionen der Lasten, bei denen bis zu
2Dies wird im folgenden als stationäre Überlast bezeichnet.
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Zeit in Minuten 
Abbildung 6.4: Vergleich der Generatorleistungen von EM und Systemmodell.
0,1 % mehr Leistung in Bereich I und II angenommen werden sowie aus der Näherung der
Kabelverluste nach Gleichung (5.22). Auch hier wird insbesondere bei kleineren Leistungen
etwas mehr Verlustleistung im EM angenommen als im System.
Daraus resultiert, dass die Leistung im EM immer etwas größer ist, als die Leistung im
Systemmodell. Da Überlasten sicher verhindert werden müssen, kann dies als gewünschtes
Verhalten angesehen werden. Zudem spielt die Größenordnung der Abweichungen in der
Praxis keine Rolle. Weitere Abweichungen zwischen EM und Systemmodell konnten nicht
festgestellt werden.
Da bei realen Systemen größere, ungewollte Abweichungen auftreten können, werden
nachfolgend kurz deren Ursachen und Methoden zur Lösung diskutiert. Besonders kritisch
sind dabei Abweichungen, die zu einer kleineren Leistung im EM führen, als im System
tatsächlich vorhanden.
Eine mögliche Ursache für größere Abweichungen ist die falsche Parametrisierung der
Komponenten des EM. Beispielsweise können Verluste in Kabeln und Konvertern zu klein
angenommen werden oder Systemgrenzen zu hoch angesetzt werden. Beides würde zu
unbemerkten Überlasten führen. Daher ist die Parametrisierung formal zu veriﬁzieren und
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am Systemmodell oder am realen System zu überprüfen. Da die Systemmodell-Komponenten
und die EM-Komponenten die gleichen Parameter aufweisen, können diese hier einfach
kopiert werden. Dies reduziert die Fehleranfälligkeit. Die korrekte Parametrisierung des EM
zeigt zudem Abbildung 6.4. Sobald ein reales System verfügbar ist, müsste abschließend
noch das Systemmodell mit dem System validiert werden, um auch hier eine falsche
Parametrisierung auszuschließen.
Als weitere Ursachen können Messfehler, Unterschiede zwischen gemeldetem Leistungsbedarf
und tatsächlichem Verbrauch der Lasten sowie abweichende Verluste in Kabeln durch
Temperaturschwankungen genannt werden. Letztere sind im EM jedoch größer oder gleich
den tatsächlichen Verlusten, da bei der Berechnung des elektrischen Widerstands stets die
maximal mögliche Leitertemperatur angenommen wird.
Messfehler und Unterschiede zwischen gemeldetem Leistungsbedarf und tatsächlichem
Verbrauch können im Allgemeinen nicht ausgeschlossen werden. Um dennoch Überlasten
sicher zu erkennen, sollten beim realen System die aktuellen Leistungen von Generatoren und
Konvertern sowie die aktuellen Ströme in den Kabeln gemessen und an das EM übermittelt
werden. Bisher werden diese Größen im EM aus den Einzelleistungen der Lasten berechnet.
Diese essenziellen Messwerte sind auch bei einem typischen Lastmanagement aus dem Stand
der Technik verfügbar, da deren Hauptaufgabe die sichere Beseitigung von Überlasten an
diesen Stellen ist.
Abschließend ist noch zu klären, wie diese Messwerte in der gewählten Implementierung
des EM berücksichtigt werden können. In jedem Fall sind die gemessenen Leistungen Pmess
von Kabeln, Konvertern und Generatoren mit den im EM berechneten Leistungen PEM zu
vergleichen. Die daraus resultierende Diﬀerenz ΔP = Pmess − PEM kann durch verschiedene
Mittel im EM berücksichtigt werden. Eine Möglichkeit ist, den Bedarf der betroﬀenen
Lasten prozentual anzupassen. Eine andere Möglichkeit ist, an jeden Konverter, jedes Kabel
und jeden Generator im EM eine weitere, nicht schaltbare Last anzuschließen, die die
Diﬀerenz ΔP bezieht. Bei beiden Varianten sollte ΔP mit einem PT1-Glied verzögert
werden, um algebraische Schleifen zu verhindern. Um Schaltaktivitäten zu reduzieren, kann
die maximal gemessene Diﬀerenz ΔPmax im EM verwendet oder die Reduzierung von ΔP
stark begrenzt werden.
6.2.2 Auswertung der Schaltaktivitäten
In diesem Abschnitt werden die Schaltaktivitäten des EM untersucht. Dabei wird zwischen
gewollten und ungewollten Schaltaktivitäten unterschieden. Wie schon in Abbildung 2.6
auf Seite 15 gezeigt, ist das periodische Schalten einer Last eine ungewollte Schaltaktivität,
wenn die Last nach dem Aktivieren zur Überlast führt und sofort wieder abzuschalten
ist. Dies wird in der Implementierung verhindert, indem der Leistungsbedarf der Lasten
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dem EM kontinuierlich gemeldet wird3. Darüber hinaus sollte das EM auf kurzzeitige
Änderungen im System nicht zu schnell reagieren.
Die wichtigste Aufgabe des EM ist das Verhindern von Überlasten. Hier reagiert das EM in
weniger als einer Sekunde, jedoch nicht im Millisekunden-Bereich. Das Reaktivieren oder
Erhöhen von Lasten kann und sollte langsamer erfolgen, da andernfalls voreilig Lasten
reaktiviert werden. Bei nur kleinen Änderungen im System könnten diese anschließend
wieder schnell abgeschaltet werden, um eine erneute Überlast zu verhindern. Daher sind
an mehreren Stellen im EM Verzögerungen vorgesehen, die im Folgenden vorgestellt wer-
den:
• Verzögerung der Stellsignale von Lasten beim Reaktivieren von schaltbaren Lasten
oder beim Erhöhen von kontinuierlichen Lasten.
• Verzögerung des Leistungsbedarfs beim Nachverhandeln von schaltbaren Lasten.
Um ein voreiliges Reaktivieren oder Erhöhen von Lasten zu verhindern, werden deren
Stellsignale verzögert. Das Abschalten oder Reduzieren von Lasten ist hingegen nicht
zu verzögern. Dazu wird die Ableitung des Stellsignals bei kontinuierlichen Lasten auf
y˙stell = 1 s−1 begrenzt. Das bedeutet, dass das kontinuierliche Stellsignal von Null bis Eins
mindestens eine Sekunde benötigt. Diese relativ schnelle Reaktionszeit wurde gewählt, um
eine hohe Verfügbarkeit von kontinuierlichen Lasten zu ermöglichen. Zudem bewirkt dies
eine hohe Glättung der Generator- und Konverterleistungen, wie Abbildung 6.2 und 6.3
zeigen. Sollten langsamere Reaktionen gewünscht sein, lässt sich y˙stell auch auf kleinere
Werte begrenzen.
Um die Reaktivierung von schaltbaren Lasten zu verzögern, wird der Block „Modeli-
ca.Blocks.MathBoolean.OnDelay“ aus der Modelica Standard-Bibliothek verwendet. Dieser
bewirkt ein sofortiges Abschalten, wohingegen eine Last nur reaktiviert wird, wenn das
Stellsignal für eine speziﬁzierte Zeit dauerhaft aktiv war. Diese Verzögerungszeit ist für die
Implementierung in dieser Arbeit für alle schaltbaren Lasten auf 6 s festgelegt, da hohe
Schaltaktivitäten ungewollt sind. Dass diese Verzögerung nötig ist, zeigt Abbildung 6.5.
Dort ist ein Zeitausschnitt des verzögerten und unverzögerten Stellsignals einer schaltbaren
IFE-Gerätelast aus dem Überlastszenario 1 zu sehen (siehe Abbildung 6.2). In diesem
realistischen Beispiel würde aufgrund von kleinen Änderungen des Leistungsbedarfs einzel-
ner Lasten, ein ständiges An- und Ausschalten der IFE-Gerätelast kommandiert werden.
Dies ist kein gewünschtes Verhalten und wird daher durch die implementierte Verzögerung
unterbunden.
Auch das Nachverhandeln von schaltbaren Lasten ist zu verzögern. Bisher wird nach dem
Deaktivieren einer schaltbaren Last, die frei gewordene Leistung sofort für kontinuierliche
Lasten niedrigerer Priorität freigegeben, wie Abbildung 5.13 auf Seite 73 zeigt. Da sich im
3Alternativ kann der Nennwert oder der maximal gemessene Wert gemeldet oder gespeichert werden.
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Zeit in Sekunden 
Unverzögert
Verzögert
Abbildung 6.5: Vergleich zwischen verzögertem und unverzögertem Stellsignal einer schalt-
baren IFE-Gerätelast.
Referenzsystem ständig der Leistungsbedarf einzelner Lasten ändern kann, führt dies zu
vielen unnötigen Schaltaktivitäten. Vielmehr ist diese Leistung langsam freizugeben.
Dazu wird die Kostenfunktion in der zweiten Verhandlungsrunde nicht unverzüglich redu-
ziert, sondern mit einem Faktor k multipliziert. Es gilt:
0 ≤ k ≤ 1 (6.1)
−0,04 ≤ k˙ ≤ 0,2 (6.2)
Dieser Faktor folgt dabei dem Schaltzustand in der ersten Verhandlungsrunde. Dadurch wird
die Leistung in der zweiten Runde nicht unverzüglich, sondern stark verzögert freigegeben.
Auch vor dem Reaktivieren der schaltbaren Last, wird die freigegebene Leistung langsam
wieder reduziert (innerhalb der 6 Sekunden Verzögerungszeit für das Reaktivieren dieser
Last).
Das resultierende Verhalten ist in Abbildung 6.6 an einem einfachen Beispiel dargestellt.
Bei t = 38 s wird Last2 deaktiviert, da die Leistung der Quelle nicht mehr genügt. Die
Leistung wird nun langsam von Last2 freigegeben, was zu dem konstanten Anstieg der
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Abbildung 6.6: Verzögerung beim Nachverhandeln von schaltbaren Lasten.
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Leistung von Last1 bis t = 58 s führt. Bereits einige Sekunden vor dem Reaktivieren von
Last2, wird die Leistung von Last1 wieder langsam reduziert.
Dieses Verhalten ist auch in der Implementierung für das Referenzsystem enthalten. Der
Eﬀekt ist beim Referenzsystem jedoch deutlich geringer, da die vorhandenen schaltbaren Las-
ten einen relativ geringen Leistungsbedarf im Vergleich zur verfügbaren Generatorleistung
haben.
Abschließend lässt sich festhalten, dass durch die aufgezeigten Mittel ungewollte Schalt-
aktivitäten vermieden werden. Was gewollt und ungewollt ist, hängt von der konkreten
Anwendung und den Anforderungen ab. Daher können die Anstiegsraten oder Zeitverzöge-
rungen für andere Systeme oder Lasten angepasst werden. Für alle weiteren Untersuchungen
in dieser Arbeit werden die genannten Werte angenommen.
6.2.3 Überprüfung der Lastverfügbarkeiten
Um die Verfügbarkeit der Lasten auswerten zu können, wird zunächst die Variable
availability deﬁniert, die sich in den Lastmodellen wie folgt berechnet:






(1 − ystell) dt (6.4)
Dabei ist tges die gesamte Simulationszeit, taus die Zeit, in der die Last nicht verfügbar ist
und ystell das Stellsignal der betroﬀenen Last. Für schaltbare Lasten ist ystell = 1, wenn die
Last aktiv ist und ystell = 0, wenn sie deaktiviert ist. Bei kontinuierlichen Lasten ist ystell
kontinuierlich von 0 bis 1. Dadurch wird beispielsweise eine um 50 % reduzierte Last so
gewertet, als wäre diese Last jeweils 50 % der Zeit aktiviert und deaktiviert.
Um die Verfügbarkeit von Lasten im Gesamtsystem leicht überprüfen zu können, wird die
im Modell berechnete availability am Ende der Simulation mit einem global festgelegten
Sollwert verglichen. Dieser ist abhängig von der Priorität einer Last. In dieser Arbeit wird
für alle Lasten eine Verfügbarkeit von 1 gefordert. Lediglich für Lasten der Priorität 0 ist
die geforderte Verfügbarkeit gleich Null. Diese Priorität haben jedoch nur die thermisch
trägen Lasten, wie die Bordküchen oder die Kühllast der Klimaanlage, in Zeitpunkten, in
denen ihre Temperaturen im gewünschten Bereich sind. Da diese thermische Trägheit vom
EM auszunutzen ist, darf dies nicht negativ gewertet werden.
Ist die geforderte Verfügbarkeit einer Last unterschritten, wird am Ende der Simulation eine
Warnung ausgegeben. Somit lässt sich leicht überprüfen, ob alle Lasten ausreichend versorgt
werden und damit die Dimensionierung des Systems den Anforderungen genügt sowie keine
Lasten vom EM ungewollt geschaltet oder reduziert werden.
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Insbesondere Lasten hoher Priorität dürfen die stationäre Überlastfähigkeit der Generatoren
nutzen. Dies wird durch den linearen Anstieg der Kostenfunktion in Bereich II realisiert,
wie in Abschnitt 5.3.2 beschrieben. Die Nutzung dieser Überlastfähigkeit lässt sich gut am
Überlastszenario 1 erkennen. Die Generatorüberlast wird für den Großteil des Fluges nicht
genutzt, da hier ausschließlich Lasten niedriger Priorität deaktiviert oder reduziert sind.
In einer kurzen Zeitspanne am Ende des Fluges, wird jedoch ein Teil der Überlast POV
genutzt, wie Abbildung 6.7 zeigt. Hier sind bereits Lasten der Priorität 25 deaktiviert. Dazu
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Abbildung 6.7: Ausschnitt aus dem Überlastszenario 1 - Nutzung der Überlastfähigkeit der
Generatoren.
6.2.4 Auswertung der Rechenzeit
Eine geringe Rechenzeit für die Simulation der Versuchsanordnung aus Abbildung 6.1 er-
möglicht eine schnelle Bewertung des implementierten Energiemanagements. Die benötigten
Rechenzeiten sind für verschiedene Szenarien und Simulator-Einstellungen in Tabelle 6.2
zu sehen4. Dabei wurde jeweils eine vollständige Mission mit realistischen Lastproﬁlen
simuliert (27 000 s).
Zur besseren Anschaulichkeit der benötigten Rechenzeit ist jeweils ein Echtzeitfaktor
angegeben, der sich wie folgt berechnet:
Echtzeitfaktor = simulierte ZeitRechenzeit (6.5)
Dieser gibt an, wie viele Sekunden simulierte Zeit in einer Rechenzeitsekunde im Durch-
schnitt erreicht werden. Ein hoher Echtzeitfaktor ist daher ein erstes Indiz, ob sich das
4Die dargestellten Rechenzeiten wurden mit Dymola 2015 auf einem Notebook mit Intel-
Core-I7-Prozessor, 8 GB Arbeitsspeicher und dem Betriebssystem Windows 7 erreicht (Windows-
Leistungsindex=5,1).
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Tabelle 6.2: Rechenzeiten der Versuchsanordnung für verschiedene Szenarien (ISA Day)
und Simulator-Einstellungen.
Szenario Integrationsalgorithmus Rechenzeit Echtzeitfaktor
Name Toleranz
Normalbetrieb DASSL 10−4 1520 s 17,8
Normalbetrieb Radau IIa 10−4 347 s 77,8
Normalbetrieb Radau IIa 10−5 378 s 71,6
Normalbetrieb Radau IIa 10−6 426 s 63,4
SG4 ausgefallen DASSL 10−4 1551 s 17,4
SG4 ausgefallen Radau IIa 10−4 419 s 64,4
SG4 ausgefallen Radau IIa 10−5 466 s 57,9
SG4 ausgefallen Radau IIa 10−6 533 s 50,7
EM auf einer Echtzeit-Hardware implementieren lässt. Für alle getesteten Szenarien und
Simulator-Einstellungen ist der Echtzeitfaktor größer als 10.
Wird der Integrationsalgorithmus „Radau IIa“ verwendet, liegen bereits nach wenigen
Minuten umfassende Ergebnisse zu einem Szenario vor. Eine Toleranz von 10−4 genügt, um
eine hohe Genauigkeit der Simulationsverläufe zu erreichen. Daher wird diese Kombination
für alle weiteren Simulationen verwendet.
Es soll darauf hingewiesen werden, dass durch die realistischen Lastproﬁle sehr viele Ände-
rungen im System auftreten und die Lastproﬁle zudem viele Zeitevents generieren. Daher
sind schon allein aufgrund der generierten Datenmenge, die auftretenden Simulationszeiten
als sehr gut zu bewerten.
Die gewählte Schrittweite der Integrationsalgorithmen und damit auch die benötigte Re-
chenzeit wird bei der Versuchsanordnung maßgeblich durch die gewählten Zeitkonstanten
der PT1-Verzögerungen und der künstlichen Zustände bestimmt. Diese Zeitkonstanten sind
hier auf 0,1 s festgelegt, um ausreichend schnell auf Überlasten reagieren zu können. Bei der
Implementierung auf Echtzeithardware sollte die Anzahl dieser künstlichen Zustände soweit
wie möglich reduziert werden (siehe Abschnitt 5.3.5). Zudem sind für Echtzeitsysteme
nur noch Integrationsalgorithmen mit fester Schrittweite geeignet. Weiterhin sollte der
gradientenbasierte Löser des nichtlinearen Gleichungssystems aus Dymola durch einen
besser geeigneten ersetzt werden, wie beispielsweise durch das Bisektionsverfahren. Dieses
ist für den eindimensionalen Fall geeignet und kann nach einer festen Anzahl von Schritten
abgebrochen werden. Es ist daher sehr gut zum Auﬃnden des Schnittpunktes der Kosten-
funktionen geeignet.
Der Nachweis der Echtzeitfähigkeit ist nicht mehr Bestandteil dieser Arbeit. Die notwendigen
Voraussetzungen für ein echtzeitfähiges EM sind jedoch geschaﬀen.
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6.3 Zusammenfassung
Die gestellten Anforderungen und Randbedingungen an das Energiemanagement wurden in
diesem Kapitel veriﬁziert und anhand des Systemmodells validiert. Dabei konnten insbe-
sondere die folgenden Resultate bei der Validierung erzielt werden:
• Systemgrenzen werden vom EM eingehalten und ständig überwacht. Bei Verstößen
werden im Modell automatisch Warnungen ausgegeben.
• Ungewollte Schaltaktivitäten können durch die implementierten Verzögerungen ver-
hindert werden. Diese lassen sich einfach für andere Systeme und abweichende Anfor-
derungen anpassen.
• Die Verfügbarkeiten der Lasten werden im Modell überwacht. Bei unzureichender
Verfügbarkeit wird eine Warnung ausgegeben. Dadurch lässt sich leicht überprüfen,
ob die Dimensionierung des elektrischen Systems den Anforderungen genügt und das
EM angemessen reagiert.
• Mit den in Dymola verfügbaren Integrationsalgorithmen werden geringe Rechenzeiten
von wenigen Minuten für eine vollständige Mission mit realistischen Lastproﬁlen
ermöglicht. Dadurch lassen sich Änderungen am System oder EM schnell auswerten.
Zudem sind die notwendigen Voraussetzungen für ein echtzeitfähiges EM geschaﬀen.
Alle Anforderungen und Randbedingungen werden damit eingehalten. Die technischen
Risiken sind somit für die weitere Entwickelung des EM stark reduziert.
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In diesem Kapitel werden die Simulationsergebnisse des implementierten Energiemanage-
ments am Systemmodell analysiert und ausgewertet. Da im vorigen Kapitel bereits die
technischen Risiken bewertet wurden, sind hier insbesondere die erreichbaren Vorteile des
EM bezüglich Systemmasse und Energieeﬃzienz zu analysieren. Dabei wird gesondert auf
die Nutzung thermisch träger Lasten zur Erhöhung der Lastverfügbarkeiten eingegangen.
Anschließend lässt sich die Anwendbarkeit der Methodik für das thermische Management
aufzeigen und damit der multiphysikalische Ansatz bestätigen.
Abschließend werden die erreichten Ergebnisse diskutiert und ein Reifegrad für das EM
vergeben.
7.1 Auswirkung auf die Systemmasse
Das implementierte Energiemanagement ermöglicht die Dimensionierung der Komponenten
des elektrischen Systems mit realistischen Lastproﬁlen. Um das Optimierungspotenzial
des EM bezüglich der Systemmasse quantiﬁzieren zu können, werden die Dimensionierung
mit EM und die konventionelle Dimensionierung miteinander verglichen. Dazu wird das
folgende Vorgehen gewählt:
1. Zuerst erfolgt die konventionelle Dimensionierung des Referenzsystems mit maximal
möglichen Lastproﬁlen pro Flugphase. Hieraus ergibt sich die Referenzmasse.
2. Anschließend wird das Referenzsystem mit den realistischen Lastproﬁlen so dimensio-
niert, dass bei diesen Proﬁlen kein Reduzieren oder Abschalten von Lasten notwendig
ist.
3. Für diese Dimensionierung werden künstliche Überlastszenarien simuliert, um hierfür
die Reaktion des EM sowie die Verfügbarkeit der Lasten auszuwerten. Dazu gehört
auch die Simulation mit den maximal möglichen Lastproﬁlen pro Flugphase, um
die sichere Versorgung von essentiellen Lasten in praktisch nicht auftretenden, aber
theoretisch möglichen Situationen, überprüfen zu können.
4. Abschließend erfolgt die Quantiﬁzierung der erreichten Massenreduktion.
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In der Praxis ist der dimensionierende Fall vieler Komponenten durch den Ausfall anderer
Komponenten bestimmt, wie zum Beispiel durch den Ausfall eines Generators. Hierbei
dürfen viele Lasten bereits zu einen gewissen Teil reduziert werden. Dies spiegelt sich häuﬁg
in einem reduzierten Leistungsbedarf einzelner Komponenten wieder. Um hier nicht neue
Lastproﬁle für diese Fälle entwickeln zu müssen, wird als Vereinfachung angenommen, dass
der dimensionierende Fall durch ein vollständig funktionsfähiges System bestimmt ist.
Sowohl die konventionelle Dimensionierung der Komponenten als auch die Dimensionierung
mit EM ergeben sich in der vorliegenden Arbeit aus dem simulierten Maximum Pmax
oder Imax während der Referenzmission. Anschließend wird das ermittelte Maximum mit
einem Sicherheitsfaktor von 1,05 multipliziert und auf volle kW bzw. A gerundet1. Dadurch
wird der Einﬂuss der Diskretisierung im Vergleich zur Verwendung von Reihen klein
gehalten. Andernfalls könnten bereits minimale Änderungen der Dimensionierung zu einer
wesentlichen Änderung der Masse führen oder relativ große Änderungen keine Verbesserung
bewirken.
7.1.1 Konventionelle Dimensionierung
Zur Bestimmung der Referenzmasse ist nun das Referenzsystem aus Abschnitt 4.5 auf
Seite 46 zunächst konventionell zu dimensionieren. Dazu wird die maximal mögliche Leis-
tungsentnahme aller Lasten pro Flugphase angenommen, wie im Stand der Technik üblich.
Am Systemmodell lassen sich anschließend unter Anwendung der genannten Regeln die
benötigten Nennwerte für Strom oder Leistung bestimmen. Im Modell werden auch die
Massen der Systemkomponenten mit den Leistungsdichten und Gleichungen aus Kapitel 4
berechnet. Die resultierenden Werte können der Tabelle 7.1 entnommen werden.
Allein die vier Triebwerksgeneratoren sowie die beiden APU-Generatoren ergeben eine Mas-
se von 1322 kg. Für diese wurde eine Leistungsdichte von 1,25 kW/kg angenommen, da hier
bereits die Masse der benötigten AC/DC-Konverter enthalten ist, um eine Gleichspannung
von ±270V zu erzeugen.
Die Gesamtmasse der berücksichtigten Kabel beträgt 1197 kg. Der Hauptanteil entfällt
auf die Zuleitungen der Generatoren sowie auf die vier HVDC-Kabel. Bei den Kabeln für
Kabine und Laderaum fällt das Kabel „Kabine_L4“ auf, das eine der beiden Bordküchen
versorgt. Hier ergibt sich eine relativ große Masse von 145 kg aus der Länge von 70m und
einem Nennstrom von 240A pro Phase. Reale elektrische Flugzeugsysteme umfassen noch
viele weitere Kabel, die einzelne Lasten mit den Sammelschienen verbinden. Diese sind hier
allerdings nicht berücksichtigt, da der Einﬂuss des Energiemanagements auf diese Kabel als
gering eingeschätzt wird.
Zuletzt sind in Tabelle 7.1 noch 236 kg für Konverter aufgeführt, die zur Bereitstellung
1Eine Ausnahme bilden die DC/DC-Konverter für die Bereitstellung von 28 V. Hier wird auf volle
100 W gerundet, da diese im unteren kW-Bereich liegen.
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Tabelle 7.1: Nennwerte und Massen der Systemkomponenten für die konventionelle
Dimensionierung.
Komponente(n) Nennwert Anzahl Masse pro Stück
SG1-SG4 286 kW 4 229 kg
APU1/2 254 kW 2 203 kg
KabelSG1-4 514A 4 86 kg
KabelAPU1/2 454A 2 86 kg
KabelHVDC1/4 387A 2 87 kg
KabelHVDC2/3 352A 2 79 kg
2 x DC/AC-Wandler 115 V 127 kW 2 115 kg
2 x DC/DC-Wandler 28 V 17 kW 2 3 kg
KabelDC1/4 174A 2 4 kg
KabelDC2/3 434A 2 24 kg
Kabel in Kabine und Laderaum
Kabine_R1 84A 1 51 kg
Kabine_R2 44A 1 35 kg
Kabine_R3 32A 1 10 kg
Kabine_R4 240A 1 27 kg
Kabine_L4 240A 1 145 kg
Kabine_L3 32A 1 10 kg
Kabine_L2 44A 1 5 kg
Kabine_L1 84A 1 10 kg
Gesamte Masse 2755 kg
von 115V AC und 28V DC benötigt werden. Die 115-V-AC-Konverter werden für die
konventionell betriebenen Kabinenlasten benötigt. Es ist empfehlenswert diese Konverter
in zukünftigen Architekturen zu vermeiden, indem die Kabinenlasten direkt mit ±270V
oder einer kleineren Gleichspannung betrieben werden. Aktuelle DC/DC-Wandler haben
zudem eine deutlich höhere Leistungsdichte2.
Bei der konventionellen Dimensionierung beträgt die gesamte Masse des elektrischen Sys-
tems 2755 kg, bestehend aus 6 Generatoren, 4 Konvertern und 22 Kabeln. Diese Masse wird
im Folgenden als Referenz verwendet, um das Optimierungspotenzial des EM quantiﬁzieren
zu können.
7.1.2 Dimensionierung mit realistischen Lastproﬁlen
Ist ein Energiemanagement vorhanden, das Lasten in Abhängigkeit von ihrer Priorität
schaltet oder reduziert, kann eine Dimensionierung mit realistischen Lastproﬁlen erfolgen.
2Die meisten Kabinenlasten enthalten ohnehin einen eigenen AC/DC-Konverter, deren Masse hier
allerdings nicht berücksichtigt ist.
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Diese wurden bereits in Kapitel 4 ausgehend von pessimistischen Annahmen für verschie-
dene Umgebungsbedingungen ermittelt, um einen „realistischen Worst Case“ zu erhalten.
Um nun die Nennwerte der Komponenten zu bestimmen, werden Simulationen für die drei
Umgebungsbedingungen ISA Day, Cold Day, und Hot Day durchgeführt. Wie in Abbildung
7.1 beispielhaft für einen Triebwerksgenerator illustriert, bestimmt die maximal auftretende
Leistung den benötigten Nennwert der Komponente3. In diesem Fall tritt eine maximale
Leistung von 159 kW beim Hot Day auf (Minute 55). Mit dem Sicherheitsfaktor von 1,05
ergibt sich eine gerundete Nennleistung von 167 kW. Zum Vergleich ist in der Abbildung
auch das maximal mögliche Lastproﬁl und die zugehörige Nennleistung zu sehen. Obwohl
für die Lastproﬁle pessimistische Annahmen getroﬀen wurden, lässt sich eine große Dif-
ferenz zwischen konventioneller Dimensionierung und den realen Lastproﬁlen feststellen.
Diese Erkenntnis wird auch durch die Untersuchungen in [57] unterstützt. Hier wurden im
Airbus A380 sogar noch größere Abweichungen gemessen.
Für das hier betrachtete Referenzsystem ergeben sich im Weiteren die in Tabelle 7.2
aufgelisteten Nennwerte und Massen der Komponenten. Es resultiert eine Gesamtmasse
von 1811 kg. Dies entspricht einer beträchtlichen Reduzierung von 944 kg. Insbesondere
Komponenten, die eine große Anzahl von Lasten versorgen, tragen besonders stark zur
Massenreduktion bei, da nur wenige Lasten gleichzeitig ihre volle Leistung fordern. Dazu
gehören die Generatoren, die Generatorzuleitungen, die Kabinen-Konverter sowie die Kabel
der technischen Lasten.
Hier zeigt sich bereits die starke Überdimensionierung des elektrischen Systems beim konven-
tionellen Ansatz. Im Folgenden wird untersucht, ob die Dimensionierung mit realistischen
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Nennleistung
realistischkonventionell
Abbildung 7.1: Lastproﬁle und Dimensionierung eines Generators.
3Bei Kabeln bestimmt der maximal auftretende Strom den Nennwert.
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Lastproﬁlen auch in Extremfällen zu einer ausreichenden Verfügbarkeit der Lasten führt.
Tabelle 7.2: Nennwerte und Massen der Systemkomponenten für die Dimensionierung mit
realistischen Lastproﬁlen.
Komponente Nennwert Anzahl Masse pro Stück
SG1-SG4 167 kW 4 134 kg
APU1/APU2 197 kW 2 158 kg
KabelSG1-4 300A 4 50 kg
KabelAPU1/2 352A 2 67 kg
KabelHVDC1/4 257A 2 58 kg
KabelHVDC2/3 247A 2 56 kg
2 x DC/AC-Wandler 115 V 78 kW 2 71 kg
2 x DC/DC-Wandler 28 V 15,9 kW 2 3 kg
KabelDC1/4 174A 2 4 kg
KabelDC2/3 391A 2 22 kg
Kabel in Kabine und Laderaum
Kabine_R1 52A 1 31 kg
Kabine_R2 41A 1 32 kg
Kabine_R3 32A 1 10 kg
Kabine_R4 145A 1 16 kg
Kabine_L4 145A 1 87 kg
Kabine_L3 32A 1 10 kg
Kabine_L2 41A 1 5 kg
Kabine_L1 52A 1 6 kg
Gesamte Masse 1811 kg
7.1.3 Überprüfung der Lastverfügbarkeiten mit
Energiemanagement
Die gewählte Dimensionierung aus Tabelle 7.2 führt zur vollen Verfügbarkeit aller Lasten,
vorausgesetzt, dass die auftretenden Lastproﬁle nicht die maximal angenommen überschrei-
ten und alle Systemkomponenten funktionstüchtig sind. Durch den Ausfall von Komponenten
oder einen unerwartet hohen Leistungsbedarf einzelner Lasten können Situationen auftreten,
bei denen das EM Lasten reduzieren oder abschalten muss. In diesem Abschnitt werden
daher die folgenden Fälle untersucht, für die insbesondere die Verfügbarkeiten der Lasten
ausgewertet werden:
1. Lastproﬁle, die durch Zufallsgeneratoren der „Noise“-Bibliothek erzeugt werden, lassen
sich einfach durch einen globalen Parameter verändern. Alle so generierten Lastproﬁle
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folgen den in Abschnitt 4.2 speziﬁzierten Verteilungsfunktionen.
2. Eine ungewöhnlich hohe Benutzung der Bordküchen wird simuliert.
3. Ein Triebwerksgenerator (SG4) fällt für eine vollständige Mission aus.
4. Es wird angenommen, dass alle Lasten ihre maximal mögliche Leistung pro Flugphase
beziehen.
Bei diesen Untersuchungen haben die thermisch trägen Lasten, also die Klimaanlage und
die Bordküchen, vorerst eine ﬁxe Priorität. Ihre thermische Trägheit wird also noch nicht
verwendet, um Lastspitzen unbemerkt zu reduzieren. Das daraus resultierende Verbes-
serungspotenzial bezüglich der Lastverfügbarkeiten wird gesondert im Abschnitt 7.1.4
untersucht.
Durch den globalen Parameter „userSeed“ lassen sich die konkreten Zeitverläufe der zufalls-
basierten Lastproﬁle verändern. Dadurch können leicht neue Zeitverläufe generiert werden,
die den gleichen Verteilungsfunktionen gehorchen. Abbildung 7.2 zeigt die Zeitverläufe
der resultierenden Generatorleistung für drei verschiedene „userSeeds“. Es lässt sich gut
erkennen, dass der grundlegende Verlauf identisch ist. Lediglich die Zeitpunkte, zu denen
Leistungsspitzen auftreten, ändern sich. Dies kann auch dazu führen, dass zufällig mehrere
Lastspitzen zum gleichen Zeitpunkt auftreten, die in einem anderen Zeitverlauf versetzt auf-
getreten sind. So wird beispielsweise beim Punkt (Pˆ1, 18 min) des zweiten Zeitverlaufs eine
Leistungsspitze erreicht, die im Zeitverlauf 1 nicht aufgetreten ist. Da hier noch genügend
Generatorkapazität vorhanden ist, hat dies keine Auswirkung auf die Dimensionierung.
Beim Punkt (Pˆ2, 54 min) wird jedoch der bisherige Maximalwert von 159 kW um 6kW
im Zeitverlauf 2 überschritten. Da bei der Dimensionierung eine Nennleistung von 167 kW
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Abbildung 7.2: Verschiedene Zeitverläufe der Leistung eines Generators durch Verändern
des „userSeed“ für den Hot Day.
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gewählt wurde, tritt jedoch keine Überlast auf.
Theoretisch ist es möglich, dass in einem anderen Zeitverlauf eine Überlast auftritt. Wenn
dies zu verhindern ist, könnte man anstelle der zufallsbasierten Zeitverläufe Hüllkurven
verwenden, die mit einer vorher festgelegten Wahrscheinlichkeit nicht überschritten werden.
In dieser Arbeit sollen stattdessen Unsicherheiten bezüglich der konkreten Zeitpunkte einer
Lastspitze durch die thermisch trägen Lasten ausgeglichen werden, wie in Abschnitt 7.1.4
gezeigt wird.
Im nächsten Szenario wird eine ungewöhnlich hohe Benutzung der Bordküchen zum Ende
des Fluges simuliert, um hier künstlich eine Überlast zu erzeugen. Dazu wird der realistische
Leistungsbedarf der Bordküchen aus Abbildung 4.4 für einen Teil des Flugs erhöht, wie
Abbildung 7.3 zeigt. Für den Hot Day resultiert der dargestellte Leistungsverlauf der
Generatoren.
































W Bordküche – Lastprofil (eine Seite)
realistisch erhöht
Abbildung 7.3: Generatorleistung und Bordküchen-Lastproﬁl bei einer erhöhten Benutzung
der Bordküchen für den Hot Day.
Um eine Überlastung der Generatoren ab Minute 400 zu verhindern, deaktiviert das EM
einige Lasten. Tabelle 7.3 zeigt die resultierenden Verfügbarkeiten der Lasten, die zeitweise
deaktiviert werden. Alle dort nicht aufgeführten Lasten haben eine volle Verfügbarkeit. So
werden beispielsweise die Bordküchen selbst nicht reduziert, da sie eine höhere Priorität
erhalten haben, als die Lasten aus der Tabelle.
Aus der „deaktivierten Zeit“ der Lasten beziehungsweise deren Verfügbarkeit lässt sich
indirekt die Priorität der Lasten erkennen. So haben Lasten mit geringer Priorität auch
eine geringe Verfügbarkeit.
Im nächsten Szenario ist einer der Triebwerksgeneratoren für eine komplette Mission an
einem Standard-Tag (ISA Day) ausgefallen. Die verbleibenden drei Generatoren müssen
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Tabelle 7.3: Verfügbarkeiten der zeitweise deaktivierten oder reduzierten Kabinen- und
Laderaum-Lasten.
Lasten Anzahl deaktivierte Zeit Verfügbarkeit
Sitze 30 (250 - 350) s (98,70 - 99,05) %
IFE Geräte 2 10 s 99,95 %
Service 2 77 s 99,71 %
Leselichter 2 199 s 99,26 %
(Ab-)Wasser 2 28 s 99,88 %
Sonstige 2 15 s 99,94 %
daher alle Lasten versorgen. In den meisten Fällen dürfte das Flugzeug so nicht starten.
Während des Reiseﬂugs oder beim Start können solche Ausfälle jedoch vorkommen. Ab-
bildung 7.4 zeigt den resultierenden Leistungsverlauf eines Generators im Vergleich zum
normalen Betrieb. Da zu einigen Zeitpunkten deutlich weniger Leistung zur Verfügung
steht, als benötigt wird, muss das EM hier einige Lasten deaktivieren, wie in Tabelle 7.4 zu
sehen. Wieder haben alle dort nicht aufgeführten Lasten eine volle Verfügbarkeit.





















4 Generatoren verfügbar 3 Generatoren verfügbar
Abbildung 7.4: Auftretende Generatorleistungen bei Ausfall eines Generators (ISA Day,
ohne Nutzung thermisch träger Lasten).
Die Verfügbarkeiten vieler Kabinenlasten sind deutlich reduziert. Keine der deaktivierten
Lasten ist sicherheitsrelevant, dennoch wird es verärgerte Passagiere geben, die beispielswei-
se das IFE zeitweise nicht nutzen können, kein Leselicht zur Verfügung haben oder sogar
einen eingeschränkten Service hinnehmen müssen. Die Bordküchen und die Kühllast der
Klimaanlage sind hingegen fast vollständig aktiviert, da sie in diesem Szenario noch eine
konstante und damit relativ hohe Priorität haben.
Im letzten Szenario wird angenommen, dass alle Lasten ihre maximal mögliche Leistung pro
Flugphase beziehen, wie bei der konventionellen Dimensionierung. Dies ist ein theoretisches
Szenario, das in der Praxis nicht auftreten wird. Hier wird vielmehr überprüft, ob alle
essentiellen Lasten sowie die DAL-B-Lasten immer versorgt werden können, ohne das
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Tabelle 7.4: Verfügbarkeiten der zeitweise deaktivierten oder reduzierten Lasten bei Ausfall
eines Generators (ISA Day).
Lasten Anzahl deaktivierte Zeit Verfügbarkeit
Kabine und Laderaum
Sitze 30 (3922 - 5472) s (79,73 - 85,47) %
IFE Geräte 2 (1168 - 2062) s (92,18 - 95,58) %
IFE Server 2 (651 - 702) s (97,33 - 97,53) %
Service 2 2476 s 90,62 %
Sonstige 2 1532 s 94,32 %
Beleuchtung 2 0,7 s 99,99 %
Leselichter 2 2854 s 89,43 %
(Ab-)Wasser 2 (1303 - 1361) s (94,33 - 94-57) %
Bordküchen 2 110 s 99,59 %
Klimaanlage
Kühlung 2 0,7 s 99,99 %
elektrische System zu überlasten. Alle anderen Lasten (DAL C bis DAL E) dürfen hier
reduziert oder abgeschaltet werden.
Die Simulation von EM und Systemmodell zeigt, dass alle essenziellen Lasten mit voller
Leistung betrieben werden können, ohne das elektrische System zu überlasten. Da das EM
essenzielle Lasten nicht schaltet oder reduziert, würde hier andernfalls eine Überlastwar-
nung resultieren. Auch der Großteil der DAL-B-Lasten hat eine volle Verfügbarkeit, wie
in Abbildung 7.5 dargestellt. Jedoch kann ein Teil der Basislast der Klimaanlage nicht
vollständig betrieben werden. Dies liegt daran, dass die beiden Kabel „KabelHVDC1“
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und „KabelHVDC4“ ausschließlich DAL-A und DAL-B-Lasten versorgen und dennoch mit
realistischen Lastproﬁlen dimensioniert wurden. Hier muss der Nennstrom der konventio-
nellen Dimensionierung verwendet werden, um die volle Verfügbarkeit dieser Lasten zu
ermöglichen.
Nach dieser Änderung sind auch alle DAL-B-Lasten vollständig verfügbar. Um keine Überlast
der Systemkomponenten zu erhalten, deaktiviert das EM viele DAL-C bis DAL-E-Lasten.
Abbildung 7.6 zeigt beispielhaft die Leistung aller Kabinen- und Laderaum-Lasten, die
zeitweise vom EM auf Null reduziert werden. Auch die Klimaanlagen-Kühllasten (DAL-C)
werden reduziert, um eine Überlast zu verhindern.
Wie schon einleitend beschrieben, wird dieses Szenario in der Praxis nicht auftreten. Es
zeigt vielmehr, dass alle DAL-A und DAL-B-Lasten unabhängig von den tatsächlichen
Lastproﬁlen uneingeschränkt Leistung beziehen können.










































Kabine und Laderaum (eine Seite)
Leistung Bedarf 
Abbildung 7.6: Leistungsverläufe der Kabinen- und Laderaumlasten sowie der
Klimaanlagen-Kühllasten bei maximal möglichem Leistungsbedarf aller Lasten.
7.1.4 Nutzung thermisch träger Lasten
Durch die Nutzung thermisch träger Lasten lassen sich entweder die Verfügbarkeiten der
Lasten bei Überlastsituationen verbessern oder die Dimensionierung des elektrischen Systems
weiter reduzieren. In dieser Arbeit werden träge Lasten genutzt, um die Verfügbarkeit zu
erhöhen und damit Unsicherheiten im zeitlichen Auftreten von Lastspitzen zu kompensieren.
Im gewählten Referenzsystem kann die thermische Trägheit der Bordküchen und der
Klimaanlagen-Kühllasten genutzt werden, um kurzzeitige Lastspitzen zu reduzieren, ohne
die Verfügbarkeit dieser Lasten merkbar zu beeinﬂussen. Sie können daher wie ein elektrischer
Speicher eingesetzt werden, ohne die Masse des Flugzeugs zu erhöhen. Die hohe Masse
von elektrischen Speichern bezogen auf die nutzbare Energiemenge hat deren Einsatz als
Energiepuﬀer bisher verhindert. Sie werden daher lediglich als Notsystem oder zum Starten
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der APU eingesetzt.
Um die thermische Trägheit der Bordküchen und der Klimaanlage zu nutzen, wird im
Systemmodell der Leistungsbedarf und die Priorität der Lasten in Abhängigkeit von der
jeweiligen Temperatur verändert. Für die Flugzeugkabine ist eine Temperatur zwischen
22 °C und 24 °C gefordert. Solange die Klimaanlagen-Kühllast vom EM nicht reduziert wird,
erhält sie den Normalbedarf und es werden konstant 22 °C in der Kabine aufrechterhalten.
Wird die Kühlung vom EM reduziert, steigt die Kabinentemperatur proportional mit der
reduzierten Energiemenge. Der Leistungsbedarf der Kühlung wird in Abhängigkeit von
der Temperatur kontinuierlich vom Normalbedarf bis zur maximal möglichen Leistung in
der Flugphase erhöht. Somit kann die eingesparte Energiemenge zurückgefordert werden,
sobald wieder Leistungsreserven im elektrischen System vorhanden sind. Die Priorität der
Kühlung bleibt von 22 °C bis 23,5 °C konstant auf Null, und steigt anschließend linear von
23,5 °C bis 24 °C auf die maximale Priorität (DAL C, ek =hoch, ww =hoch). Somit kann
die thermische Trägheit bis 23,5 °C von allen Lasten ausgenutzt werden.
Für die Bordküchen wird das gleiche Prinzip verwendet, nur dass hier eine Temperatur
von 100 °C im Normalfall durch Heizen aufrecht erhalten wird und ein Temperaturbereich
zwischen 70 °C und 100 °C gefordert ist. Zudem steigt bei den Bordküchen die Priorität
linear im Bereich von 80 °C bis 70 °C auf die maximale Priorität (DAL D, ek =hoch,
ww =hoch).
Um den Einﬂuss der thermischen Trägheit der Bordküchen und der Klimaanlage nun
quantiﬁzieren zu können, werden die folgenden beiden Szenarien aus Abschnitt 7.1.3 erneut
betrachtet:
• Eine ungewöhnlich hohe Benutzung der Bordküchen wird simuliert.
• Ein Triebwerksgenerator (SG4) fällt für eine vollständige Mission aus.
Auf die anderen beiden Szenarien aus Abschnitt 7.1.3 haben die thermisch trägen Lasten
gar keinen oder nur wenig Einﬂuss, da im ersten Szenario keine Überlast auftritt und im
letzten Szenario das System dauerhaft überlastet wird und nicht nur kurzzeitig. Zudem
ist der letzte ein rein theoretischer Fall. Deshalb werden diese beiden Szenarien hier nicht
betrachtet.
Zuerst wird eine ungewöhnlich hohe Benutzung der Bordküchen erneut unter Ausnutzung
der thermischen Trägheit der Bordküchen und der Kabine simuliert. Es ergeben sich die
in Abbildung 7.7 dargestellten Verläufe der relevanten Leistungen und Temperaturen. Es
ist nur der Zeitbereich dargestellt, in dem die Überlast auftritt. Die nicht dargestellten
Bereiche sind identisch mit denen aus Abbildung 7.3.
Da bei der Kühllast der Klimaanlage und den Bordküchen die Priorität im auftretenden
Temperaturbereich gleich Null ist, werden die Leistungen dieser Lasten zuerst soweit re-
duziert, bis die Überlast beseitigt ist. Sobald wieder Generatorkapazität frei wird, lässt
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Abbildung 7.7: Ausschnitt aus den Zeitverläufen der Generatorleistung, der Leistungen der
Bordküchen und Klimaanlagen-Kühllast sowie deren Temperaturen.
sich eine höhere Leistung stellen, um die Solltemperaturen von 22 °C bzw. 100 °C wieder
zu erreichen. Die auftretenden Leistungsspitzen im elektrischen System lassen sich dabei
direkt im Verlauf der gestellten Leistung wiedererkennen. Im Gegenzug wird die Generator-
leistung in diesem Bereich geglättet, da die kontinuierlichen Lasten der Bordküchen und
der Klimaanlage schnell gestellt werden können.
Die resultierenden Temperaturunterschiede in der Kabine und der Bordküchen sind mini-
mal und liegen klar in dem Bereich, in dem noch keine Anhebung der Prioritäten dieser
Lasten erfolgt. Alle Lasten des Referenzsystems haben in diesem Szenario eine volle Ver-
fügbarkeit. Ohne die Nutzung der thermisch trägen Lasten in Abschnitt 7.1.3 müssten
hingegen viele Lasten zeitweise deaktiviert werden, wie Tabelle 7.3 zeigt. Durch die Nut-
zung der trägen Lasten werden hingegen nur die Bordküchen und die Klimaanlage etwas
reduziert. Jedoch bleibt diese kurzzeitige Reduzierung aufgrund der thermischen Trägheit
unbemerkt.
Im nächsten hier betrachteten Szenario fällt ein Triebwerksgenerator für eine vollständi-
ge Mission aus. Die resultierenden Verläufe der relevanten Leistungen, Prioritäten und
Temperaturen sind in Abbildung 7.8 dargestellt. Auch hier werden beim Erreichen der
Generator-Nennleistung zuerst die Bordküchen und die Kühllast der Klimaanlage reduziert.
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Abbildung 7.8: Zeitverläufe der Generatorleistung sowie der Leistungen, Prioritäten und
Temperaturen der Bordküchen und Klimaanlagen-Kühlung bei Ausfall eines Generators
(ISA-Day). Der erlaubte Temperaturbereich der Kabine und Bordküchen ist grau hinterlegt.
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Sobald 23,5 C Kabinentemperatur bzw. 80 °C in den Bordküchen erreicht sind, erhöhen
diese Lasten langsam ihre Priorität. Dadurch wird den Lasten eine höhere Leistung zu-
gewiesen und die Temperaturen bleiben im erlaubten Bereich4. Das führt wiederum zur
Deaktivierung anderer Lasten im System mit niedrigerer Priorität. Sobald wieder Leistung
zur Verfügung steht, wird die gestellte Leistung der Bordküchen und Klimaanlagen erhöht
und die Soll-Temperaturen werden erreicht.
In Abbildung 7.8 lässt sich wieder die hohe Glättung der Generatorleistung in den Bereichen
erkennen, in denen die Leistung durch das EM begrenzt wird. Durch die kontinuierliche
Veränderung der Priorität können kurzzeitige Lastspitzen, z. B. durch die Aktuatoren der
Flugsteuerﬂächen, auch nach länger andauernden Überlasten noch sehr gut kompensiert
werden. Solange die maximale Priorität (Priorität2) einer thermisch trägen Last nicht
erreicht ist, steht also immer noch „Speicherkapazität“ zur Verfügung, wie in diesem Fall
für die Kühllast der Klimaanlage.
Der Ausfall eines Generators lässt sich allerdings nicht vollständig durch die Bordküchen
und die Klimaanlage kompensieren. Dazu dauern die auftretenden Überlasten zu lange an.
Jedoch können die Verfügbarkeiten der Lasten stark verbessert werden, wie Tabelle 7.5
zeigt. So ist beispielsweise das IFE nur noch 1,5 Minuten ausgefallen. Ohne Nutzung der
thermischen Trägheit waren es in Tabelle 7.4 noch bis zu 34 Minuten. Die Zeitspannen,
in denen die Kabinenlasten nicht verfügbar sind, lassen sich somit durch die Nutzung der
thermischen Trägheit von Kabine und Bordküchen stark reduzieren. Die Bordküchen und
Klimaanlage selbst haben dabei eine volle Verfügbarkeit, da die Temperaturen im erlaubten
Bereich liegen. Insgesamt hat der Ausfall eines Generators damit deutlich weniger Einﬂuss
auf den Komfort der Passagiere und der Besatzung.
Tabelle 7.5: Verfügbarkeiten der zeitweise deaktivierten oder reduzierten Kabinenlasten bei
Ausfall eines Generators und Nutzung der thermischen Trägheit (ISA Day).
Lasten Anzahl deaktivierte Zeit Verfügbarkeit deaktivierte Zeit
reduziert um
Sitze 30 (2910 - 3848) s (85,57 - 89,22) % (26 - 30) %
IFE Geräte 2 91 s 99,65 % (92 - 96) %
IFE Server 2 25 s 99,90 % 96 %
Service 2 428 s 98,83 % 83 %
Sonstige 2 116 s 99,56 % 93 %
Beleuchtung 2 0 s 100,00 % 100 %
Leselichter 2 693 s 97,22 % 76 %
(Ab-)Wasser 2 231 s 98,94 % 82 %
4Durch die lineare Abhängigkeit zwischen Temperatur und Priorität der thermisch trägen Lasten lässt
sich aus der Temperatur auch direkt die Priorität ablesen, bis zu der Lasten reduziert werden.
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7.1.5 Auswertung der Massenreduktion
Durch das implementierte Energiemanagement lässt sich das elektrische System mit rea-
listischen Lastproﬁlen dimensionieren. Die gewählten Nennwerte der Systemkomponenten
aus Tabelle 7.2 werden bis auf die beiden Kabel „KabelHVDC1“ und „KabelHVDC1“
übernommen. Wie in Abschnitt 7.1.3 gezeigt, sind diese konventionell zu dimensionieren,
da sie ausschließlich DAL-A und DAL-B-Lasten versorgen. Die resultierende Gesamtmasse
des elektrischen Systems erhöht sich damit auf 1869 kg gegenüber Tabelle 7.2 für die
Dimensionierung mit Energiemanagement.
Abbildung 7.9 vergleicht die resultierenden Massen der elektrischen Systemkomponenten
mit denen der konventionellen Dimensionierung. Es ergibt sich eine Massenreduktion in
Höhe von 886 kg, die aus kleineren Kabelquerschnitten sowie kleineren Nennleistungen
für Generatoren und Konverter resultiert. Es kann also fast ein Drittel der Gesamtmasse
des elektrischen Systems eingespart werden. Das ist ein extrem hoher Wert. Somit kann
der in Kapitel 1 genannte Hauptnachteil eines MEA im Vergleich zum konventionellen
Flugzeug, die höhere Masse, allein durch das Energiemanagement und die Dimensionierung
mit realistischen Lastproﬁlen ausgeglichen werden. Zudem lässt sich laut [8] für jedes
eingesparte Kilogramm des elektrischen Systems die Masse der Flugzeugstruktur und der



















Gesamtmasse des elektrischen Systems
100%= Konventionelle
Dimensionierung
* Primäre AC/DC-Konverter sind in 
der Generatormasse enthalten.
Abbildung 7.9: Vergleich der Dimensionierung mit Energiemanagement mit der konventio-
nellen Dimensionierung des Referenzsystems.
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Massenreduktion in Höhe von 1427 kg.
Da für die realistischen Lastproﬁle in Abschnitt 4.2 pessimistische Annahmen getroﬀen
wurden, wird in dem Großteil der auftretenden Szenarien keine Reduzierung oder Deakti-
vierung von Lasten stattﬁnden. Sollten dennoch höhere Lastproﬁle auftreten, können diese
meist unbemerkt durch die thermische Trägheit der Kabine und Bordküchen ausgeglichen
werden. Selbst beim Ausfall von wichtigen Komponenten, wie etwa einem Generator, lässt
sich die Verfügbarkeit aller Lasten stark verbessern, ohne dem System eine zusätzliche
Masse durch elektrische Speicher hinzuzufügen.
Es soll dabei darauf hingewiesen werden, dass die genannten Zahlenwerte stark von den in
der vorliegenden Arbeit getroﬀenen Annahmen abhängen. So wird sich für andere Architek-
turen und andere Lastproﬁle auch eine andere Massenreduktion ergeben. Im Referenzsystem
sind zudem viele kleinere, sekundäre Kabel, die nur einzelne Lasten versorgen, nicht be-
rücksichtigt. Hier ist das Einsparpotenzial gering, da die maximale Leistungsentnahme
von Einzellasten oft nicht ausgeschlossen werden kann. Werden diese Kabel berücksichtigt,
verringert sich entsprechend die relative Reduktion der Systemmasse. Zuletzt werden neue
Technologien in Zukunft höhere Energie- und Leistungsdichten vieler Komponenten mit
sich bringen. Insbesondere die Leistungsdichte von Konvertern, die hier beispielsweise in
der Generatormasse enthalten sind, wird sich deutlich verbessern.
Dennoch macht die drastische Reduktion der Masse des Referenzsystems klar, dass durch
die Dimensionierung mit realistischen Lastproﬁlen und einem Energiemanagement eine
hohe Reduktion der Masse auch für zukünftige oder andere Architekturen möglich ist und
daher immer in Betracht gezogen werden sollte.
Die erreichte Massenreduktion des elektrischen Systems hat Auswirkungen auf den Treibstoﬀ-
verbrauch des Flugzeugs. Die eingesparte Treibstoﬀmenge ist dabei von den physikalischen
Eigenschaften des Flugzeugs und der Umgebung abhängig. Dazu zählen insbesondere das
aerodynamische Verhalten des Flugzeugs, das physikalischen Verhalten der Triebwerke
sowie die betrachtete Mission und die Umgebungsbedingungen. Mit der DLR-Flugdynamik-
Bibliothek [30] lässt sich dieses Verhalten detailliert abbilden. In [43] wurde dieses Modell
um das Verhalten am Boden ergänzt und kann somit für die Bewertung von vollständigen
Missionen verwendet werden, also vom Stillstand des Flugzeugs beim Beladen bis zur
Ankunft am Flugsteig. Die Auswirkung einer Änderung der Systemmasse lässt sich so leicht
auswerten.
Leider sind derzeit hauptsächlich Daten für typische Schmalrumpﬄugzeuge verfügbar,
aber keine Daten für das hier betrachtete Großraumﬂugzeug. Dennoch kann eine grobe
Abschätzung des eingesparten Treibstoﬀverbrauchs durch die Verwendung der Bibliothek
erfolgen, indem die erzielte Massenreduktion mit der Gesamtmasse des Flugzeugs und
damit auch mit der Tragﬂügelﬂäche ins Verhältnis gesetzt wird. Dieses Verhältnis beträgt
in etwa eins zu drei, also Gesamtmasse, Tragﬂügelﬂäche und Massenreduktion im Groß-
raumﬂugzeug sind für die Simulation am Schmalrumpﬄugzeug durch drei zu teilen. Auch
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die Mission weicht von der in der vorliegenden Arbeit betrachteten Referenzmission ab, da
das Schmalrumpﬄugzeug nicht für lange Strecken ausgelegt ist. Der Einﬂuss der Mission
auf den prozentualen Treibstoﬀverbrauch wird als Vereinfachung vernachlässigt.
Durch Simulation einer vollständigen Mission mit dem Schmalrumpﬄugzeug und einer
erzielten Massenreduktion von ΔmS = 1427 kg/3 = 476 kg ergibt sich eine Reduktion des
gesamten Treibstoﬀverbrauches von 1,7%.
Um nun einen absoluten Wert für den eingesparten Treibstoﬀ zu erhalten, muss der gesamte
benötigte Treibstoﬀ des Referenzﬂugzeugs für die betrachtete Referenzmission bestimmt
werden. Für eine grobe Abschätzung kann dazu die Breguet-Gleichung verwendet werden
[77]:
s = k · ln m0 + mT
m0
(7.1)
Diese Gleichung setzt die Reichweite des Flugzeugs s mit der Flugzeugmasse inklusive
Nutzlast m0 und der benötigten Treibstoﬀmenge mT ins Verhältnis. Die Konstante k
enthält dabei mehrere konstant angenommene Werte, wie z. B. die Geschwindigkeit des
Flugzeugs. Durch diese Konstante lässt sich das Flugzeug speziﬁzieren. Um k für das
Referenzﬂugzeug zu bestimmen, wird ein Punkt (s = 10 700 km, m0 = 155 t, mT = 78 t)
für einen Airbus A330 aus [3] entnommen. Für die betrachtete Strecke der Referenzmission
von s = 5570 km resultiert damit ein gesamter Treibstoﬀverbrauch von 36,6 t.
Durch das EM lässt sich der Treibstoﬀverbrauch um 1,7% reduzieren, also um circa
620 kg. Aufgrund der vielen Vereinfachungen und Annahmen ist dies nur ein grober
Schätzwert, jedoch lässt sich somit die Größenordnung des erzielbaren Treibstoﬀverbrauches
quantiﬁzieren. Für genauere Aussagen werden validierte Daten von Großraumﬂugzeugen
für die DLR-Flugdynamik-Bibliothek benötigt.
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Im gewählten Referenzsystem sind aufgrund des zentralen HVDC-Netzes parallel geschal-
tete Quellen möglich. Die Energieeﬃzienz lässt sich durch das EM optimieren, indem die
Leistungsentnahme zwischen den zur Verfügung stehenden Quellen optimal verteilt wird.
Durch die implementierten Kostenfunktionen der Quellen aus Abschnitt 5.3.2 und der
Energieverteilung aus Abschnitt 5.3.3 lässt sich das globale Optimum leicht ermitteln,
wenn konvexe Funktionen Pmech(Pelec) für alle Quellen vorliegen. Für die Umwandlung
von mechanischer Leistung (Pmech) in elektrische Leistung (Pelec) durch die Generato-
ren des Referenzsystems wird die bereits in Gleichung (5.4) genannte konvexe Funktion
angenommen:
Pmech(Pelec) = PV + 1/ηk · Pelec + k · (Pelec)2. (7.2)
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Mit PV lassen sich dabei konstante Verluste berücksichtigen, wie etwa für die Regelung des
Generators. Durch den konstanten Wirkungsgrad ηk werden Verluste berücksichtigt, die
linear von Pelec abhängen. Die Konstante k berücksichtigt in erster Linie resistive Verluste
in den Wicklungen. Die gewählten Parameter für die Generatoren des Referenzsystems sind
in Tabelle 7.6 aufgeführt.
Tabelle 7.6: Gewählte Parameter für die Generatoren des Referenzsystems
Parameter Triebwerksgeneratoren APU-Generatoren
PV 50 W 50 W
ηk 98 % 97 %
k 10−7 1/W 1,3 · 10−7 1/W
Die Betrachtung der mechanischen Leistung als Eingangsgröße genügt im Flugzeug in der
Regel nicht, um zuverlässige Aussagen zur Energieeﬃzienz zu treﬀen. Die Umwandlung
der im Treibstoﬀ enthaltenen Energie durch die Triebwerke und die APU in mechanische
Wellenarbeit muss mitbetrachtet werden. Wie in Abbildung 7.10 zu sehen, ist die gesamte
Energiewandlungskette (EWK) vom Treibstoﬀ als primären Energieträger bis zur elektri-
schen Nutzleistung an der Sammelschiene zu berücksichtigen.
Die Verluste im Generator und in den Kabeln sind bereits im Modell enthalten. Es fehlen
noch die Verluste im Triebwerk und in der APU. Hier sind bezogen auf den Energiegehalt
des Treibstoﬀs deutlich niedrigere Wirkungsgrade zu erwarten als von den Generatoren. Die



































Abbildung 7.10: Verfügbare Energiewandlungsketten zur Bereitstellung elektrischer
Leistung.
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bedingungen oder der Drehzahl. Unter der Annahme, dass die entnommene mechanische
Leistung der Generatoren relativ klein ist gegenüber der Gesamtleistung der Triebwerke,
kann ein konstanter Wirkungsgrad ηT für jeden Betriebspunkt angenommen werden. Die
gesamte zugeführte Leistung Pzu für die Erzeugung von elektrischer Leistung am Generator
ergibt sich damit zu:
Pzu(Pelec) = 1/ηT · (PV + 1/ηk · Pelec + k · (Pelec)2). (7.3)
Da sich alle Triebwerke im Normalfall im gleichen Betriebspunkt beﬁnden, ist ηT für alle
verfügbaren Generatoren gleich.
Für den Großteil der Mission wird das elektrische System von den vier Triebwerksgene-
ratoren versorgt. Da auch die Kabel von den Generatoren zur Sammelschiene identisch
ausgelegt sind, hat jede der vier Energiewandlungsketten vom Treibstoﬀ bis zur elektrischen
Leistung an der Sammelschiene die gleichen Parameter und damit auch die gleiche, konve-
xe Kostenfunktion. Die optimale Energieeﬃzienz wird daher erreicht, wenn alle Quellen
gleichmäßig belastet sind. Das Energiemanagement ﬁndet diese Lösung, jedoch ist sie in
diesem Fall trivial. Daher ist keine zusätzliche Verbesserung der Energieeﬃzienz durch das
EM möglich.
Auch bei der Versorgung durch die beiden APU-Generatoren sind zwei identische Energie-
wandlungsketten vorhanden. Im normalen Betrieb wird das elektrische System bis zum Start
der Triebwerke von den APU-Generatoren versorgt und anschließend von den vier Trieb-
werksgeneratoren. Ein gleichzeitiger Betrieb von APU und Triebwerk, der zu unterschiedlich
eﬃzienten Energiewandlungsketten führen würde, ist im Normalfall nicht vorgesehen.
Um nun eine Verbesserung der Energieeﬃzienz durch das EM zu erreichen, muss ein Un-
gleichgewicht oder eine Unsymmetrie vorliegen5. Es werden die beiden folgenden Szenarien
untersucht:
1. Anders als im Referenzsystem können in Flugzeugsystemen auch unterschiedlich lange
Generatorkabel zum primären Energieverteilungszentrum resultieren, wie etwa durch
einseitige Hindernisse für die Kabelstrecken oder wenn vier Triebwerke vorhanden sind.
Daraus resultieren unterschiedliche Leitungswiderstände und somit unterschiedliche
Verluste.
2. Unterschiedliche Betriebspunkte der beiden Triebwerke des Referenzsystems würden
zu einem unterschiedlichem ηT führen. Dies kann beispielsweise auftreten, wenn
aufgrund eines Fehlers die Drehzahl eines Triebwerks reduziert wird.
Im ersten Szenario wird angenommen, dass die Kabel der Triebwerksgeneratoren SG1 und
SG2 jeweils 80 m lang sind und die Kabel der Generatoren SG3 und SG4 jeweils 65 m.
5Durch konkave Funktionen Pzu(Pmech) der Triebwerke oder der APU ist es möglich, dass auch für die
gesamte Energiewandlungskette eine konkave Funktion auftritt. In diesem Fall wäre auch bei identischen
Kostenfunktionen ein ungleichmäßige Belastung eﬃzienter. Dieser Fall wird hier jedoch nicht betrachtet.
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Für die Triebwerke wird ein konstanter Wirkungsgrad von ηT = 33% angenommen. Die
resultierenden Kostenfunktionen der relevanten Energiewandlungsketten sind in Abbildung
7.11 dargestellt. Durch die längeren Kabel in der EWK1 und EWK2 ist der elektrische
Widerstand erhöht. Damit steigen auch die Verluste mit zunehmendem Ausgangsstrom.
In den Kostenfunktionen lässt sich dies am geringeren Anstieg erkennen. Aufgrund der
höheren Kabelverluste ist zudem die maximal verfügbare Leistung an der Sammelschiene
etwas geringer als bei der EWK3 und EWK4.
















































































Abbildung 7.11: Szenario 1 - Kostenfunktion der relevanten Energiewandlungsket-
ten, resultierende Leistungsaufteilung zwischen den Generatoren und resultierender
Gesamtwirkungsgrad.
Wird nun die elektrische Nutzleistung an der Sammelschiene von Null bis zur maximal
möglichen Leistungsentnahme erhöht, stellt das EM die in Abbildung 7.11 dargestellten
Leistungen der vier Triebwerksgeneratoren. Als Vergleich ist auch die Ansteuerung ohne
EM zu sehen, bei der der Strom in allen Generatoren auf den gleichen Wert geregelt wird.
Es resultiert der dargestellte Verlauf des Gesamtwirkungsgrades ηEM. Im Vergleich zur
gleichmäßigen Belastung der Generatoren (ηREF) ist hier kaum ein Unterschied erkennbar.
Erst durch die Darstellung der eingesparten zugeführten Leistung lässt sich eine Reduzierung
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von maximal 800 W durch das EM erkennen.
Um den Einﬂuss auf den Treibstoﬀverbrauch besser abschätzen zu können, sind die Verläufe
der eingesparten zugeführten Leistung und der Generatorleistungen in Abbildung 7.12 für die
Referenzmission am ISA Day dargestellt. Durch Integration des Verlaufes der eingesparten
Leistung erhält man eine eingesparte Energiemenge von 11,1MJ. Dies entspricht wiederum
einer eingesparten Treibstoﬀmenge von 0,260 kg bei einem Heizwert von 42,8MJ/kg für
den Treibstoﬀ JET A-1 [19]. Das Optimierungspotenzial durch das EM ist in diesem Fall
also als gering zu bewerten. Dennoch lässt sich etwas Energie bzw. Treibstoﬀ einsparen.
Zudem wird durch die reduzierten Verluste in den Kabeln auch etwas weniger Abwärme
in der Kabine erzeugt, was wiederum die benötigte Kühlleistung der Klimaanlage senkt.
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Abbildung 7.12: Szenario 1 - Leistungsverläufe der Generatoren und Verminderte Leistung
für die Referenzmission am ISA Day.
Im zweiten Szenario werden nun unterschiedliche Betriebspunkte der beiden Triebwerke für
eine Mission betrachtet. Vereinfacht wird für das linke Triebwerk ein konstanter Wirkungs-
grad von 30 % und für das rechte Triebwerk ein Wirkungsgrad von 33 % angenommen. Alle
Kabel der Triebwerksgeneratoren haben wieder eine Länge von 70 m. Die resultierenden
Kostenfunktionen der EWK3 und EWK4 sind aufgrund des niedrigeren Wirkungsgrades des
linken Triebwerks nach rechts verschoben, wie in Abbildung 7.13 zu sehen. Die Anstiege
sind jedoch identisch.
Wird nun wieder die elektrische Nutzleistung an der Sammelschiene von Null bis zur
maximal möglichen Leistungsentnahme erhöht, stellt das EM die dargestellten Leistungen
der vier Triebwerksgeneratoren. Die resultierenden Verläufe des Gesamtwirkungsgrades
und der eingesparten zugeführten Leistung aus Abbildung 7.13 zeigen hier bereits eine
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Normierte Nutzleistung Normierte Nutzleistung
Abbildung 7.13: Szenario 2 - Kostenfunktion der relevanten Energiewandlungsket-
ten, resultierende Leistungsaufteilung zwischen den Generatoren und resultierender
Gesamtwirkungsgrad.
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Abbildung 7.14: Szenario 2 - Leistungsverläufe der Generatoren und Verminderte Leistung
für die Referenzmission am ISA Day.
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deutliche Verbesserung durch das EM im Vergleich zur gleichmäßigen Belastung. So kann
die zugeführte Leistung um bis zu 19,4 kW vermindert werden.
Für die Referenzmission am ISA Day ergeben sich die in Abbildung 7.14 dargestellten
Verläufe der eingesparten zugeführten Leistung und der gestellten Generatorleistungen. Man
erhält eine eingesparte Energiemenge von 484MJ, was einer Treibstoﬀmenge von 11,3 kg
entspricht. Obwohl die Unterschiede in den angenommenen Wirkungsgraden der Triebwerke
noch recht gering sind, kann durch das EM bereits eine relevante Menge an Treibstoﬀ
eingespart werden. Bei noch größeren Unterschieden wird auch das Optimierungspotenzial
durch das EM weiter ansteigen. So lässt sich beispielsweise bei Wirkungsgraden von 20 %
für das rechte und 40 % für das linke Triebwerk bereits eine Treibstoﬀmenge von 157 kg
einsparen.
Wahrscheinlich ist die Häuﬁgkeit unterschiedlicher Betriebspunkte der Triebwerke in der
Praxis gering. Unterschiedliche Betriebspunkte treten in der Regel nur durch ein Fehlverhal-
ten eines Triebwerks auf. Bei vielen Triebwerksfehlern wird zudem die Mission abgebrochen
und der nächstgelegene Flughafen aufgesucht. Dennoch wurde aufgezeigt, dass das EM bei
auftretenden Unsymmetrien die Energieeﬃzienz optimiert. Wenn in Zukunft alternative
Energiequellen zur Verfügung stehen sollten, z. B. durch Verwendung von Brennstoﬀzel-
len, steigt hier das Optimierungspotenzial und diese Funktionalität des EM gewinnt an
Bedeutung.
7.3 Anwendbarkeit der Methodik für das thermische
Management
Die in Abschnitt 5.3 beschriebene EM-Bibliothek wurde in [52] verwendet, um die Kern-
funktion eines sogenannten thermischen Managements zu realisieren. Durch die multiphysi-
kalische Implementierung der Bibliothek ist dies einfach möglich. Somit lassen sich viele
Formen von Leistungen und Energien berücksichtigen. Detaillierte Ausführungen sind in
[52] enthalten. Nachfolgend wird in erster Linie die Anwendbarkeit der EM-Bibliothek für
das thermische Management bewertet.
Der Ausgangspunkt der Untersuchungen ist ein detailliertes physikalisches Modell einer
thermischen Architektur, die eine elektrisch betriebene Klimaanlage enthält, wie in Abbil-
dung 7.15 zu sehen. Die Klimaanlage enthält zwei Packs (Air Cycle Machine, ACM) und
zwei Kompressionskältemaschinen (Vapour Cycle, VAC), jeweils eins für die rechte und
eins für die linke Seite. Dargestellt ist lediglich eine Seite, da beide Seiten symmetrisch
belastet werden. Die Packs und die Kältemaschinen stellen Kühlleistung für die Kabine
bereit. Die Kabine lässt sich wiederum in stellbare Wärmelasten (z. B. Verluste durch






























Abbildung 7.15: Thermische Architektur, Abstraktion und Implementierung durch die
EM-Bibliothek nach [52].
Im Gegensatz zum elektrischen System wird der Treibstoﬀverbrauch durch die Klimaanlage
nicht nur durch die Entnahme von elektrischer Leistung sondern auch durch den zusätzlichen
Luftwiderstand der Stauluftkanäle (Ram Air Channel, RAC) beeinﬂusst6. Die Aufteilung
zwischen Stauluftnutzung und Entnahme elektrischer Leistung wurde in [52] bereits im
Vorfeld für ein alleinstehendes Pack und eine alleinstehende Kältemaschine bezüglich eines
minimalen Treibstoﬀverbrauchs optimiert.
Der verbleibende Freiheitsgrad für das EM setzt sich also aus der Aufteilung der Kühlleis-
tung zwischen Pack und Kältemaschine sowie dem Reduzieren der stellbaren Wärmelast
zusammen. Zur Erfüllung dieser Funktionen genügt die Implementierung des in Abbildung
7.15 dargestellten EM-Modells.
Hauptuntersuchungsgegenstand in [52] ist die Optimierung der Energieeﬃzienz. Abbildung
7.16 zeigt exemplarisch die Eﬃzienz-Kennlinien von Pack und Kältemaschine an einem
Betriebspunkt. Diese ändern sich stark in Abhängigkeit von Betriebs- und Umgebungsbedin-
gungen. Die Eﬃzienz ist hierbei ein normalisierter Wert, der die Nutzleistung (Kühlleistung)
mit dem Treibstoﬀverbrauch pro Zeiteinheit für die Klimaanlage in Verbindung setzt. Aus
den Kennlinien lassen sich die Funktionen Pzu(Pab) der beiden Quellen bestimmen. Wie
6Im RAC sind die Wärmetauscher mit der Umgebung installiert. Durch Klappen an den Staulufteinlässen
lässt sich die Stauluftnutzung kontinuierlich beeinﬂussen.
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Abbildung 7.16: Eﬃzienz von Pack und Kältemaschine an einem Betriebspunkt [52].
schon in Abschnitt 5.3.4 erwähnt, ist nicht bekannt, ob diese Funktionen zu einem Zeitpunkt
konvex, konkav oder lediglich stückweise konvex/konkav sind. Die resultierenden nichtmo-
notonen Kostenfunktionen werden daher in mehreren Verhandlungsrunden durch monotone
Hüllkurven genähert und der in Abschnitt 5.3.4 beschriebene erweiterte Konnektor wird
verwendet, um die beste Verhandlungsrunde zu bestimmen.



































Abbildung 7.17: Reduktion des Treibstoﬀverbrauchs durch das EM und Stellsignale für die
Kühlquellen im Vergleich zur 50:50-Aufteilung [52].
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sultierenden Treibstoﬀverbrauch für eine Mission. Die hier gewählte Mission sowie das
betrachtete Flugzeug weichen jedoch von der Referenzmission und dem Referenzﬂugzeug
der vorliegenden Arbeit ab. Als Vergleichsbasis wurden gleiche Stellsignale für beide Quellen
gewählt (50:50-Aufteilung). Dadurch werden Pack und Kältemaschine bezogen auf ihre
jeweilige Nennleistung gleichermaßen belastet. Im direkten Vergleich ist eine deutliche
Reduktion des Treibstoﬀverbrauchs über die gesamte Mission durch das EM erkennbar.
Da die Klimaanlage der größte Verbraucher von elektrischer Leistung im Flugzeug ist und
im dargestellten Treibstoﬀverbrauch in Abbildung 7.17 auch der zusätzliche Verbrauch
durch die genutzte Stauluft enthalten ist, konnte die Eﬃzienz der Klimaanlage signiﬁkant
verbessert werden. Diese Verbesserung ist dabei allein auf die optimierten Stellsignale
zurückzuführen, ohne die Architektur oder die Systemmasse zu verändern.
Auch für das thermische Management ermöglicht die EM-Bibliothek einen integrierten Ent-
wurf mit dem thermischen System [52]. Die optimierten Stellsignale können dabei in der Si-
mulation in sehr kurzer Zeit berechnet werden. Damit sind auch hier alle notwendigen Voraus-
setzungen für ein echtzeitfähiges thermisches Management geschaﬀen.
7.4 Schlussfolgerungen
Mit der entwickelten EM-Bibliothek lässt sich ein intelligentes Energiemanagement für
das Referenzsystem implementieren, das die Energieeﬃzienz optimiert und eine deutliche
Reduktion der Masse des elektrischen Systems ermöglicht. Dabei wurden alle in Kapitel 3
genannten Aspekte berücksichtigt:
• Variable Prioritäten ermöglichen die Nutzung thermisch träger Lasten und die
Anpassung der Prioritäten an bestimmte Situationen.
• Schaltaktivitäten versus Generatornutzung - Die verfügbare Generatorkapazi-
tät wird vollständig ausgenutzt. Durch das Melden des Leistungsbedarfes der Lasten
an das EM sowie durch das Verzögern der Stellsignale nach Abschnitt 6.2.2 werden
ungewollte Schaltaktivitäten verhindert.
• Quellmanagement - Die Gesamteﬃzienz wird durch das EM während der Laufzeit
optimiert. Das Verbesserungspotenzial ist hier für das Referenzsystem jedoch gering,
da das Optimum für den Großteil der Betriebspunkte durch eine triviale gleichmäßige
Belastung aller Quellen realisiert werden kann. Für das thermische Management ist
jedoch eine signiﬁkante Verbesserung der Eﬃzienz durch das EM erzielt worden.
• Nutzung träger Lasten - Die thermische Trägheit der Bordküchen sowie der
Kabine wird genutzt, um Lastspitzen zu reduzieren und die Verfügbarkeit aller Lasten
deutlich zu erhöhen. Somit lassen sich Unsicherheiten beim zeitlichen Auftreten von
Lastspitzen kompensieren und der Einﬂuss durch den Ausfall von Systemkomponenten
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stark reduzieren.
• Integration in den Systementwurf - Durch den integrierten Entwurf des Energie-
managements mit dem elektrischen System lässt sich die reduzierte Systemmasse unter
Berücksichtigung eines EM bereits in einer frühen Entwicklungsphase bestimmen. Da
die Reduktion der Gesamtmasse durch das EM stark von der Systemarchitektur ab-
hängt, lassen sich somit verschiedene Architekturen frühzeitig miteinander vergleichen
und die optimale Architektur bestimmen.
• Lastanalyse - Eine detaillierte Lastanalyse ist ein wichtiges Schlüsselelement, um
eine reduzierte Dimensionierung zu erhalten. Der reale Verbrauch aller Lasten sollte
dabei möglichst genau ermittelt werden. In der vorliegenden Arbeit wurden hierfür
viele Annahmen getroﬀen, da keine Messwerte oder realen Verbrauchsproﬁle vorlagen.
Bei der Anwendung der Methode in der Praxis müssen daher alle Lasten sorgfältig
analysiert und ausgewertet werden. Dazu eignen sich auch modellbasierte Verfahren,
z. B. zur Untersuchung der elektrisch betriebenen Klimaanlage.
Um die erreichten Vorteile bezüglich Energieeﬃzienz und Massenreduktion des elektrischen
Systems durch das EM besser miteinander vergleichen zu können, wurden beide auf den
eingesparten Treibstoﬀverbrauch umgerechnet. Die Auswirkung der optimierten Energieeﬃ-
zienz durch das EM zur Bereitstellung von elektrischer Energie auf den Treibstoﬀverbrauch
wurde in Abschnitt 7.2 erörtert. Im Normalfall ist durch das EM für das Referenzﬂugzeug
keine Verbesserung zu erwarten. Erst durch die Annahme von leichten Ungleichgewichten
des elektrischen Systems oder der Triebwerke konnte eine Treibstoﬀmenge von 0,26 kg bis
11,3 kg für die Referenzmission eingespart werden.
Für die erzielte Massenreduktion in Abschnitt 7.1.5 resultiert eine Treibstoﬀersparnis von
circa 620 kg. Im Vergleich zu der Treibstoﬀreduktion von bis zu 11,3 kg durch die Optimie-
rung der Energieeﬃzienz ist demnach die Reduktion der Systemmasse der entscheidende
Vorteil für das hier implementierte Energiemanagement. Es soll jedoch noch einmal darauf
hingewiesen werden, dass dies stark vom betrachteten Referenzsystem abhängt. Aufgrund
der starken Überdimensionierung des elektrischen Systems beim konventionellen Ansatz ist
aber zu erwarten, dass der Vorteil durch die reduzierte Systemmasse für aktuelle Flugzeuge
überwiegt.
7.5 Technology Readiness Level
Um den Reifegrad einer Technologie zu bestimmen, hatte die NASA 1988 die sogenannten
Technology Readiness Level (TRL) für die Raumfahrt entwickelt [34]. Die TRL haben
sich mittlerweile zu einem Standard zur Bewertung von Technologien in der Luftfahrt
entwickelt und werden auch in europäischen Forschungsprojekten verwendet [10, 24]. Daher
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soll für das implementierte Energiemanagement ein TRL vergeben werden, um dessen
Reifegrad bestimmen zu können. Dabei sind aus den abstrakten TRL-Deﬁnitionen aus [24]
konkrete Deﬁnitionen abzuleiten und Mittel festzulegen, mit denen ein bestimmtes TRL
demonstriert werden kann. Angelehnt an die Deﬁnitionen aus [10], werden die TRL für das
Energiemanagement nach Tabelle 7.7 grob festgelegt.
Tabelle 7.7: Deﬁnition der Technology Readiness Level für das Energiemanagement.
TRL Beschreibung
TRL 1 Grundprinzip beobachtet und beschrieben.
TRL 2 Konzept und Anwendung formuliert.
TRL 3 Machbarkeitsnachweis: Hauptfunktionalitäten am Systemmodell demonstriert
und validiert.
TRL 4 Validierung der Implementierung auf Echtzeithardware mit dem elektrischem
System im Labor.
TRL 5 Validierung der Software auf der ﬁnalen Hardware mit dem elektrischem System
am Boden.
TRL 6 Flugtest: Demonstration und Integration ins Flugzeug.
TRL 1 und TRL 2 sind grundlegende Stufen und durch die Beschreibungen in dieser Arbeit
in jedem Fall abgedeckt.
Für TRL 3 sind die Hauptfunktionalitäten des EM am Systemmodell zu demonstrieren,
also die Ziele und wesentlichen Aspekte aus Kapitel 3, unter Einhaltung der Anforderungen
und Randbedingungen aus Abschnitt 5.1. Zudem soll mit dem Erreichen von TRL 3
bestätigt werden, dass eine neue Technologie auf der einen Seite gewisse Vorteile mit sich
bringt und auf der anderen Seite technische Risiken für die Umsetzung bereits analysiert
und bewertet sind. Ist TRL 3 erreicht, sollte eine Technologie weiter entwickelt werden.
Für das implementierte EM konnten in der vorliegenden Arbeit signiﬁkante Verbesserungen
bezüglich Systemmasse und Energieeﬃzienz erzielt und am Systemmodell demonstriert
werden. Der Treibstoﬀverbrauch des Referenzﬂugzeugs lässt sich somit beträchtlich
reduzieren. Dabei wurden alle in Kapitel 3 genannten Aspekte berücksichtigt. Alle
Anforderungen und Randbedingungen an das Energiemanagement wurden in Kapitel 6
veriﬁziert und anhand des Systemmodells validiert. Damit sind die technischen Risiken für
das weitere Entwickeln des EM stark reduziert. Es lässt sich daher abschließend feststellen,
dass TRL 3 für das EM mit der vorliegenden Arbeit erreicht ist.
Das Demonstrieren von TRL 4 würde den Rahmen der Arbeit bereits weit überschreiten,
da hierzu ein repräsentativer Teil des elektrischen Systems verfügbar sein muss. Dies ist
jedoch der nächste Schritt, sobald ein elektrisches System vorhanden ist.
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Ein geringer Treibstoﬀverbrauch ist aufgrund von ökologischen und ökonomischen Zielen
für die zivile Luftfahrt von großer Bedeutung. Im MEA lässt sich durch die Elektriﬁzie-
rung der konventionell betriebenen Flugzeugsysteme die benötigte Leistung der Systeme
stark reduzieren und damit deren Energieeﬃzienz verbessern. Bei den bisherigen MEA-
Architekturstudien resultierte jedoch eine deutlich höhere Masse im Vergleich zu den
konventionellen Architekturen, wie in Abbildung 8.1 dargestellt. Da die Masse im Flugzeug
einen sehr großen Einﬂuss auf den Treibstoﬀverbrauch hat, ist es wahrscheinlich, dass dieser
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Abbildung 8.1: Qualitativer Beitrag des Energiemanagement (EM) zur Systemmasse, zur
Energieeﬃzienz und zum Treibstoﬀverbrauch im Flugzeug.
In der vorliegenden Arbeit wurde die modellbasierte Entwicklung eines intelligenten Energie-
managements für Flugzeug-Energiesysteme demonstriert. Das EM ermöglicht eine deutliche
Reduktion der Systemmasse, verbessert die Energieeﬃzienz und kann damit den Treibstoﬀ-
verbrauch eines MEA beträchtlich reduzieren, wie in Abbildung 8.1 illustriert. Aufgrund
der starken Überdimensionierung aktueller elektrischer Systeme ist der Vorteil durch die
reduzierte Systemmasse stärker zu bewerten als der durch die Optimierung der Energieeﬃ-
zienz. Auch neue Technologien für die elektrischen Komponenten können in Zukunft höhere
Leistungsdichten ermöglichen und somit die Masse eines MEA weiter reduzieren.
Insbesondere durch die integrierte und frühzeitige Entwicklung des EM mit dem elektrischen
System lässt sich das System mit realistischen Lastproﬁlen dimensionieren und dadurch die
Masse reduzieren. Um diese realistischen Lastproﬁle zu erhalten, wurde eine detaillierte
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Lastanalyse durchgeführt. Sie ist ein wichtiges Schlüsselelement für die Vorgehensweise in
dieser Arbeit.
Der Einbezug des EM in den modellbasierten Entwurfsprozess des elektrischen Systems
ermöglicht zudem den frühzeitigen Vergleich verschiedener Systemarchitekturen, um die
optimale Architektur unter Berücksichtigung eines EM bestimmen zu können.
Elektrische Lasten, die eine gewisse Trägheit in ihrer Funktion aufweisen, können vom
EM wie elektrische Speicher behandelt werden. Durch eine gezielte Ansteuerung solcher
Lasten lassen sich kurzzeitige Lastspitzen reduzieren oder sogar vermeiden. So wird die
thermische Trägheit der Bordküchen und der Kabine in der vorliegenden Arbeit verwendet,
um Unsicherheiten beim zeitlichen Auftreten von Lastspitzen zu kompensieren und den
Einﬂuss durch den Ausfall von Systemkomponenten zu reduzieren.
Sind parallele Quellen verfügbar, lässt sich die Gesamteﬃzienz der elektrischen Energieer-
zeugung optimieren. Ist die zugeführte Leistung eine konvexe Funktion von der abgeführten
Leistung für alle Quellen und sind diese Funktionen identisch, ist die Optimierung der
Energieeﬃzienz jedoch trivial. Erst bei unterschiedlichen Betriebspunkten, konkaven Funk-
tionen oder bei voneinander verschiedenen Quellen kann das EM die Energieeﬃzienz
verbessern.
Basierend auf ökonomischen Modellen wurde eine Energiemanagement-Bibliothek in Mo-
delica erstellt. Durch Verwendung dieser Bibliothek lässt sich ein EM für ein elektrisches
System intuitiv und schnell implementieren. Das EM ermöglicht somit die Optimierung
der Energieeﬃzienz bei parallelen Quellen unter Berücksichtigung der gesamten Energie-
wandlungskette, deaktiviert oder reduziert Lasten in Abhängigkeit von ihrer (variablen)
Priorität, hält Systemgrenzen ein, erzeugt dabei keine ungewollten Schaltaktivitäten und
erhöht die Verfügbarkeit aller Lasten durch die Ausnutzung thermisch träger Lasten. Meh-
rere Verhandlungsrunden verbessern dabei die gleichzeitige Betrachtung von schaltbaren
und kontinuierlich stellbaren Lasten und ermöglichen den Umgang mit nichtmonotonen
Kostenfunktionen von Quellen.
Durch Verwendung der Energiemanagement-Bibliothek wurde für ein elektrisches Re-
ferenzsystemmodell exemplarisch ein EM implementiert. Es wurde eine Reduktion der
Gesamtmasse des elektrischen Systemmodels um 32% erreicht, was einer Reduktion des
Treibstoﬀverbrauches um circa 620 kg für die betrachtete Referenzmission entspricht. Die
Energieeﬃzienz lässt sich hingegen im Normalbetrieb nicht zusätzlich durch das EM ver-
bessern, da hier bereits die gleichmäßige Belastung aller Generatoren das triviale Optimum
darstellt. Erst durch unterschiedliche Betriebspunkte der Triebwerke oder unterschiedliche
Längen der Generatorkabel lässt sich eine Treibstoﬀmenge von 0,26 kg bis 11,3 kg einsparen.
Abschließend wurde das implementierte EM erfolgreich am Systemmodell validiert und hat
somit TRL 3 erreicht.
Durch die multiphysikalische Implementierung der Energiemanagement-Bibliothek lässt
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sich diese auch für das thermische Management im Flugzeug verwenden. Hierbei konnte
eine deutliche Verbesserung der Energieeﬃzienz für die Bereitstellung von Kühlleistung
erzielt werden.
Die Überführung dieser Technologie in die industrielle Anwendung ist ein wesentlicher
nächster Schritt. Hierzu ist das EM auf Echtzeithardware zu implementieren und die Funk-
tion an einem elektrischen Flugzeugsystem zu demonstrieren (TRL 4). Die Demonstration
von TRL 4 ist für das thermische Management bereits geplant.
Das thermische und das elektrische System sind nicht unabhängig voneinander. Beide
Systeme interagieren miteinander. So bewirkt beispielsweise eine Verringerung der Verluste
in den Kabeln und Konvertern auch eine Verringerung der benötigten Kühlleistung und
damit auch eine Reduktion der benötigten elektrischen Leistung für die Kühlung oder
sogar eine Verringerung der Masse des thermischen Systems. Es gibt also ein Optimum
bezüglich Gewicht und Energieeﬃzienz für beide Systeme. Änderungen an einem System
haben Auswirkungen auf das andere System.
Somit verspricht auch die Integration oder Interaktion des thermischen und des elektrischen
EM weitere Vorteile. Beispielsweise steuern beide EM teilweise die gleichen Lasten. Hier
wird zumindest eine Logik benötigt, die thermische und elektrische Überlasten verhindert.
Zudem lässt sich bei einer Überlast des elektrischen Systems die Temperatur in der Ka-
bine, bei reduzierter elektrischer Leistung der Klimaanlage, auch durch das weitere Öﬀ-
nen der Stauluftkanäle aufrecht erhalten. Somit könnten elektrische Überlasten in noch
größerem Ausmaß durch die Klimaanlage kompensiert werden. Es wird zwar etwas Luft-
widerstand durch die Stauluftkanäle induziert, dafür lässt sich aber die Verfügbarkeit der
elektrischen Lasten verbessern oder die Masse des elektrischen Systems weiter reduzie-
ren.
Aufgrund der erreichten Vorteile sollte ein EM bei der Entwicklung zukünftiger Flug-
zeugenergiesysteme in Betracht gezogen werden. Insbesondere beim MEA existiert ein
großes Optimierungspotenzial durch das EM. Die Ausführungen in der vorliegenden Arbeit
sollen als Motivation für die Flugzeugindustrie dienen, mit realistischen Lastproﬁlen zu
dimensionieren und die modellbasierte und integrierte Entwicklung eines EM mit den Ener-
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